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Kurzfassung

In der modernen globalisierten Welt besteht ein groler Bedarf an schnellen, fle-
xiblen und sicheren Transportmitteln, die zugleich moglichst nachhaltig sind.
Kommerzielle Uberschallflugzeuge konnten die Nachfrage nach solch einem
Transportmittel erfiillen, wenn sie im Vergleich zu fritheren Anwendungen eine
hohere Nachhaltigkeit durch einen verringerten Kraftstoffverbrauch bieten wiir-
den. Dazu konnte eine Luftwiderstandsreduktion ihrer Triebwerke durch die
Verwendung variabler Pitot-Einlésse beitragen. Diese finden in der gegenwirtigen
reinen Unterschallluftfahrt keine Anwendung, da deren erhohte Masse sowie die
eingeschrinkte Zuverldssigkeit und Sicherheit das vorhandene aerodynamische
Einsparpotenzial iiberwiegen.

Daher ist zu untersuchen, ob variable Pitot-Einlésse fiir den Uberschallbetrieb
bis Mach 1,6 konstruktiv umsetzbar sind, die luftfahrtspezifischen Standards fiir
Sicherheit und Zuverlissigkeit erfiillen konnen und dabei eine Verbesserung der
Nachhaltigkeit ermoglichen. Hierfiir wird in der vorliegenden Arbeit der Stand der
Technik zu variablen Pitot-Einldssen sowie zur Konstruktionsmethodik dargestellt.
Zudem wird der zugrunde liegende Konstruktionsansatz zur Erarbeitung eines
sicheren und zuverldssigen Konzepts sowie seine Umsetzung vorgestellt. Aus
der Umsetzung dieses Ansatzes gehen Anforderungen, Funktionen und iiber 30
Konzepte fiir variable Pitot-Einlédsse hervor. Nach einer Vorauswahl dieser Kon-
zepte anhand erarbeiteter Bewertungskriterien ergeben sich drei Konzeptgruppen.
Diese variieren die Geometrie des Einlasses durch Verschieben starrer Kom-
ponenten, Verformen des Oberflichenmaterials oder Grenzschichtbeeinflussung.
Basierend auf Sicherheitsanalysen, Integrationsstudien sowie aerodynamischen
Untersuchungen zur Ermittlung idealer und umsetzbarer Einlassgeometrien stellte
sich die Konzeptgruppe verschiebbarer starrer Komponenten als am besten geeig-
net heraus. Aus dieser Konzeptgruppe wurde ein Konzept hergeleitet, das die
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Geometrie des Einlasses durch Verschieben eines Vorderkantenrings sowie von
Segmenten der unterteilten Einlasshiille variiert. Das Konzept wurde strukturell
dimensioniert, modelliert und in einem Prototyp realisiert.

Durch den Prototyp wurde die Funktionsfihigkeit des variablen Pitot-
Einlasskonzepts nachgewiesen, wodurch Technologie-Reifegrad TRL 3 erreicht
ist. Zudem ergibt sich in Abhéngigkeit der finalen Konzeptmasse ein Reichwei-
tengewinn fiir Uberschallflugzeuge bis Mach 1,6 von 20 % bis 30 %. Dieser
Reichweitengewinn wiirde in einer signifikanten Verbesserung der Gkonomi-
schen und 6kologischen Eigenschaften dieses derzeit schnellsten Transportmittels
resultieren. Somit konnten variable Pitot-Einldsse durch das erarbeitete Kon-
zept eine Schliisselrolle bei der Wiedereinfithrung eines umweltfreundlicheren
kommerziellen Uberschallflugs einnehmen.



Abstract

In the modern globalised world, there is a high demand for fast, flexible and safe
transport that is also as environmentally sustainable as possible. With improved
sustainability, commercial supersonic aircraft could meet the demand for such a
means of transportation. Improved sustainability could be achieved by reducing the
drag of the aircraft engines by using variable pitotinlets. This way, the required thrust
and fuel consumption could be decreased. However, variable pitot inlets are not used
yet, as their increased mass, as well as their limited reliability and safety outweigh
their potential aerodynamic benefits in modern solely subsonic aviation.

Hence, it must be investigated whether variable pitot inlets for supersonic
operation up to Mach 1.6 are feasible in terms of design, can meet the aviation-
specific standards for safety and reliability and, at the same time, enable a higher
level of sustainability. For this purpose, the current thesis presents the state of
the art concerning variable pitot inlets and design methodology. In addition, a
design approach for the development of a save and reliable concept is introduced
and implemented. The implementation of this approach results in requirements,
functions and over 30 concepts for variable pitot inlets. Following a pre-selection
of these concepts based on elaborated evaluation criteria, three concept groups
result. These concept groups vary the inlet geometry by adjustment of rigid sur-
face components, by elastic deformation of the surface material or by boundary
layer control. Based on several safety analyses, integration studies and aerody-
namic investigations to determine ideal and feasible inlet geometries, the concept
group that adjusts rigid components emerged as the most suitable group. From this
concept group, a concept has been derived that varies the geometry of the inlet by
adjusting the position of a leading-edge ring, as well as the circumferential and
axially segmented inlet cowl. This concept has been structurally dimensioned,
modelled and implemented in a prototype.
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By means of the prototype, the functionality of the concept has been demonstrated
and technology readiness level TRL 3 has been achieved. Depending on the final
mass of the concept, a resulting range benefit of 20% to 30% has been identified for
the application of variable pitot inlets in supersonic aircraft up to Mach 1.6. This
would significantly improve the economic and ecological properties of this fastest,
currently possible means of transportation. Thus, variable pitot inlets could become a
key technology for the reintroduction of commercial supersonic flight in a new, more
environmentally sustainable way.
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Einleitung

1.1 Motivation

Unsere Zeit ist geprigt von stetigem Wandel. Dazu zéhlt auch die Globalisierung,
die unter anderem Moglichkeiten fiir den schnellen Transport von Menschen,
Gegenstinden und Informationen erfordert. Im Vergleich zu anderen Transport-
mitteln ermdglichen es Flugzeuge, jeden Ort des Planeten schnellstmoglich und
mit hochster Sicherheit zu erreichen [1]. Angetrieben werden Flugzeuge vorrangig
durch Fluggasturbinen, auch als Flugtriebwerke bekannt. Diese verbrennen zur
Schuberzeugung iiberwiegend den fossilen Brennstoff Kerosin und tragen unter
anderem mit 3 % der globalen C O,-Emissionen [2] zum Klimawandel bei. Die-
sen und seine Folgen aufzuhalten oder zumindest einzuschrinken [3], wird bereits
von Organisationen wie den Vereinten Nationen verfolgt und sollte ein priméres
Ziel der Menschheit darstellen. Hierfiir ist langfristig die Erforschung regenerati-
ver Technologien sowie kurzfristig die Verbesserung bestehender Anwendungen
notwendig.

Der Klimaschutz spiegelt sich auch in den politisch gesteckten ACARE-Zielen
(Advisory Council for Research and Innovation in Europe) der Europiischen
Union fiir 2020 [4] und 2050 [5] wieder. Diese beinhalten unter anderem die
Reduktion von CO;-, Stickoxid- und Larmemissionen sowie die Verringerung
von Unfallraten [4], [5]. Die C O,-Emissionen kdonnen durch eine Reduktion des
Kraftstoffverbrauchs reduziert werden, wodurch gleichzeitig die Betriebskosten
gesenkt werden. Aus diesen Griinden werden im Bereich der Luftfahrt bereits
seit vielen Jahren grofe Anstrengungen unternommen, stets die effizientesten und
sichersten Technologien einzusetzen.

© Der/die Autor(en) 2022 1
S. Kazula, Variable Pitot-Triebwerkseinldsse fiir kommerzielle
Uberschallflugzeuge, https://doi.org/10.1007/978-3-658-35456-5_1
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Ansitze zur Nutzung regenerativer Energiequellen werden intensiv untersucht
und befinden sich bereits in Testphasen [6]. Zu nennen sind hierbei insbe-
sondere Power-to-Liquid-Verfahren und Biokraftstoffe als Kerosinersatz sowie
elektrische Antriebssysteme, die nachhaltig erzeugten Strom nutzen [6]. Jedoch
ist ein flichendeckender Einsatz dieser Ansitze in absehbarer Zeit noch nicht
moglich [6]. Deshalb gilt es, den Anteil der Luftfahrt an den globalen C O;-
Emissionen zu reduzieren, indem beispielsweise die existierenden Triebwerke,
vgl. Abbildung 1.1 links oben, und deren Integration in das Flugzeug verbes-
sert werden. Eine verbesserte Integration des Triebwerks kann beispielsweise
den Luftwiderstand des Flugzeugs verringern. Dies hat positive Auswirkungen
auf den erforderlichen Schub und somit die Reichweite des Flugzeuges, seinen
Kraftstoffverbrauch sowie seine C O;-Emissionen.

Eine Moglichkeit der Widerstandsreduktion besteht in der Optimierung der
Umstromung des Triebwerkseinlasses, vgl. Abbildung 1.1 links zentral und unten.
Auch als Einlauf bezeichnet, stellt dieser die Schuberzeugung sicher, indem er
die Zufuhr des erforderlichen Luftmassenstroms zum Triebwerk gewihrleistet.
Die Luftzufuhr muss in jedem Betriebszustand mit hoher Gleichférmigkeit und
in einem Geschwindigkeitsbereich bis maximal Mach 0,6 erfolgen [7]. Die Erfiil-
lung dieser Aufgabe wird vorrangig durch die Einlassgeometrie bestimmt, vgl.
Kapitel 2. Heutige kommerziell eingesetzte Flugzeuge fliegen ausschlielich im
Unterschallbereich. Anwendungen in diesem Geschwindigkeitsbereich verwen-
den annidhernd kreisringformige Pitot-Einldsse mit einer starren Geometrie [8,
S. 252]. Solch eine starre Geometrie kann stets nur einen Kompromiss beziiglich
der unterschiedlichen aerodynamischen Anforderungen wihrend der Flugmission
abbilden.

Wihrend des Flugzeugstarts und des Steigflugs konnen Fehlanstromungen
durch Anstellwinkel und Seitenwind auftreten. Daraus konnen Stromungsablo-
sungen im Bereich des Einlasses entstehen. Die Einlassgeometrie muss diese
Stromungsablosungen und potenziell daraus resultierende gefahrliche Ereignisse
vermeiden [9]. Dies erfolgt mit Hilfe einer abgerundeten, verhiltnisméBig dicken
Geometrie [10, S. 172], vgl. Abbildung 1.1 rechts oben. Im Reiseflug hin-
gegen liegt der Fokus auf einem minimalen Luftwiderstand. Hierfiir ist im
Unterschallbereich eine verhdltnismidflig schlanke Geometrie erforderlich [10,
S. 172], vgl. Abbildung 1.1 rechts zentral. Dariiber hinaus existieren nicht-
kommerzielle Uberschallanwendungen, die einen Pitot-Einlass verwenden [9]. In
diesem Geschwindigkeitsbereich sollte die Geometrie eines Pitot-Einlasses mog-
lichst scharf und diinn sein, um einen minimalen Luftwiderstand zu erzeugen [11,
S. 127], vgl. Abbildung 1.1 rechts unten.
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Abbildung 1.1 Einordnung variabler Einlisse [A1]

Die Identifikation der idealen Geometrie starrer Pitot-Einlédsse ist Gegenstand
zahlreicher Studien [12], [13], [14], [15], [16], [17], [18], [19], [20].

Variable Einliisse — Potenziale und Herausforderungen

Die Geometrie des Lufteinlasses variabel zu gestalten, bietet grofes Potenzial.
Durch einen formvariablen Einlass kann zum einen wéhrend des Flugzeugstarts
und Steigflugs eine Einlasskontur eingestellt werden, die widerstandsfihig gegen
gefihrliche Stromungsablosungen ist. Zum anderen kann fiir den Reiseflug eine
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effizientere Geometrie mit geringerem Luftwiderstand umgesetzt werden. Im Rah-
men des von der Europdischen Union geforderten Forschungsprojekts MorphElle
wurde ein aus der Verwendung variabler Einldsse im Unterschallbereich resultie-
rendes Kraftstoffeinsparpotenzial von 5 % bestimmt [21, S. 2]. Zudem konnte ein
geringfiigig positiver Einfluss auf den wihrend des Flugzeugstarts vom Fan des
Triebwerks abgestrahlten Lirm identifiziert werden [22].

Im Rahmen des MorphElle-Projekts wurden verschiedene Konzepte variabler
Pitot-Einldsse [23], [24], [25], [26] erarbeitet. Ein weiteres Konzept [27], [28],
[29] wurde von Kondor et al. in Zusammenarbeit mit der NASA (National Aero-
nautics and Space Administration) entwickelt. Zudem existieren auch zahlreiche
Patente beziiglich variabler Pitot-Einlasslippen, unter anderem US5000399 [30]
und US4075833A [31]. Allerdings finden die genannten Losungsansitze keine
Anwendung in modernen Flugzeugen.

Die fehlende Anwendung variabler Pitot-Einlidsse ldsst sich unter anderem damit
begriinden, dass mit der hinzukommenden Funktion der Variabilitdt auch zusétzli-
che oder neuartige Komponenten, wie Stellsysteme oder formvariable Werkstoffe,
erforderlich werden. Dies kann die Herstellungskosten und die Masse des Systems
negativ beeinflussen [32, S. 22]. Die zusitzliche Masse wirkt sich zudem nega-
tiv auf die Nutzlast oder die Reichweite des Flugzeugs aus. Aus diesem Grund
wird in der Luftfahrt stets versucht, die Gesamtmasse zu minimieren. So werden
auch Anstrengungen unternommen, Triebwerksgondeln moglichst kurz und diinn
zu gestalten [33], [16]. Dariiber hinaus stellen die zusétzlichen Komponenten eines
variablen Systems eine erhohte Ausfallgefahr dar [32, S. 7]. Daraus konnen unter
anderem ein erhohter Wartungsaufwand und eine geringere Nutzungsdauer her-
vorgehen, was in Zusatzkosten fiir den Flugzeugbetreiber resultiert. Zudem kann
ein Ausfall des Einlasssystems Sicherheitsrisiken, wie beispielsweise Schubverlust,
bergen und bei mehreren betroffenen Einlédssen bis hin zu fatalen Folgen fiihren [34,
2-F-168-169]. Diese Nachteile iiberwiegen wahrscheinlich die potenziellen aerody-
namischen Vorteile variabler Pitot-Einlisse, sodass die Unternehmen der Luftfahrt
von einem Einsatz im Unterschallbereich derzeit absehen.

GroBeres Potenzial im Uberschallbereich
Das aerodynamische Potenzial variabler Einlisse fiir transsonische oder Uber-
schallanwendungen ist grofer als das reiner Unterschallanwendungen, vgl.
Abschnitt 4.4.3. Dies liegt vor allem daran, dass die Anforderungen an die Ein-
lassgeometrie zwischen Unterschall- und Uberschallbetrieb stirker variieren als
wihrend des reinen Unterschallbetriebs.

Seitden 1960er Jahren werden regelmiBig Entwicklungsprojekte fiir Uberschall-
flugzeuge durchgefiihrt [35]. Von diesen Projekten gelangten lediglich die Tupolev



1.1 Motivation 5

Tu-144 und die Concorde in den zivilen Flugbetrieb. Dabei erreichten sie Flug-
geschwindigkeiten von knapp iiber Mach 2,0. Die Triebwerke besagter Flugzeuge
nutzten Einlidsse mit einer rechteckigen Grundflache, vgl. Abbildung 1.1 links unten.
Starke Verluste durch Verdichtungsstdffe und Stromungsablosungen wurden mit
variablen Rampen, Offnungsklappen und sehr langen Einlissen reduziert. Zudem
waren auch aufgrund der rechteckigen Grundfldche sehr lange Einlédsse erforderlich,
um die Gleichférmigkeit der kreisformigen Anstromung des Verdichtersystems, ins-
besondere wihrend des Flugzeugstarts und des Steigflugs, zu gewihrleisten. Diese
Linge von etwa fiinf Metern und die erforderliche Aktorik der Klappen und Rampen
fithrten zu einer groBen Masse im Vergleich zu dquivalenten Pitot-Einldssen fiir den
Uberschall [36].

Gegeniiber Unterschallflugzeugen hatten beide genannten Flugzeugmuster grofle
Defizite in Bezug auf Reichweite, Effizienz, Larm und Sicherheit, weshalb sie au3er
Betrieb genommen wurden [37]. Seit der AuBlerbetriebnahme dieser bisher einzigen
kommerziellen Uberschallflugzeuge im Jahr 2003 ist ziviler supersonischer Trans-
port (SST) nicht mehr moglich [35], obwohl weiterhin ein Markt dafiir existiert
[38].

Deshalb arbeiten zahlreiche Forschungseinrichtungen und Flugzeughersteller
kontinuierlich an ehrgeizigen Programmen fiir zukiinftige Uberschallflugzeuge [35],
[37], [38]. Dazu zidhlen Aerion, Lockheed Martin, Sukhoi, Boom Technology,
Spike Aerospace, Gulfstream, SAI (Supersonic Aerospace International), Dassault,
DARPA (Defense Advanced Research Projects Agency), Mitsubishi Heavy Indus-
tries, Tupolev, HiSAC (Environmentally Friendly High Speed Aircraft), JAXA
(Japan Aerospace Exploration Agency), NASA (National Aeronautics and Space
Administration) und SCIA (Supersonic Cruise Industry Alliance) [37], [38], [39].

Die Griinde fiir das groBe Interesse an der Entwicklung von Uberschallflugzeu-
gen sind vielfiltig. Derartige technologische Erfolge, die ein Alleinstellungsmerk-
mal darstellen, gehen stets mit einem groflen Prestigegewinn fiir den Hersteller
einher. Das Marktvolumen von Geschiftsreiseflugzeugen betrug 2008 etwa 24
Milliarden US-Dollar [40] und wird momentan auf 30 Milliarden US-Dollar jihr-
lich geschitzt [35]. Fiir Uberschallflugzeuge werden Abnahmemengen von 400
Maschinen tiber 20 Jahre [35] bis hin zu 350 Flugzeugen iiber 10 Jahre [39] pro-
gnostiziert. Als potenzielle Kunden werden unter anderem Privatpersonen, Firmen
und Regierungen in Betracht gezogen [38]. Neben dem praktischen Nutzen des
schnellsten der Menschheit verfiigbaren Transportmittels, stellt der Besitz eines
Uberschallflugzeugs fiir den potenziellen Kunden auch ein Prestigeobjekt dar.

Den Vorteilen der Entwicklung eines Uberschallflugzeuges stehen Entwick-
Iungskosten im einstelligen Milliarden-US-Dollar-Bereich gegeniiber [40]. Diese
resultieren in einer hohen Abbruchquote und Verzégerungen der Projekte. Griinde
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hierfiir sind hohe Anforderungen an Sicherheit, Komfort, Leistung und Effizienz
[37]. Fiir aktuelle Uberschallkonzepte ist der prognostizierte Kraftstoffverbrauch
pro Kilometer beispielsweise vier bis fiinf Mal hoher als der Verbrauch vergleichba-
rer Unterschallflugzeuge [38, S. 32]. Neben den technischen Anforderungen miissen
auch behordliche Regularien erfiillt werden. Gegenwirtig verbietet beispielsweise
die Luftfahrtbehorde der Vereinigten Staaten von Amerika FAA (Federal Avia-
tion Administration) in 14 CFR Part 91.817 den Betrieb von Flugzeugen iiber
dem Festland mit Geschwindigkeiten iiber Mach 1, sofern diese keine Ausnah-
megenehmigung seitens der FAA haben [41]. Das Verbot des Uberschallflugs
begriindet sich aus dem dabei erzeugten Uberschallknall (Sonic Boom) [41]. Ein
Uberschallknall ist das akustisch wahrnehmbare Ergebnis eines Verdichtungsstofes.
Ein Verdichtungsstofl kann in kompressiblen Medien, wie Luft, auftreten, wenn sich
ein Korper mit einer Geschwindigkeit groBer Mach 1, also mit Uberschallgeschwin-
digkeit, durch dieses kompressible Medium bewegt. Dabei erfolgt eine sprunghafte
Zustandsédnderung des Mediums hin zu einem héheren Druck und einer geringeren
Geschwindigkeit. Der Uberschallknall kann in einer Lirmstorung der Anwohner bis
hin zu gesundheitlichen Folgen resultieren [37]. Zudem konnen durch den entstehen-
den Uberdruck strukturelle Schiden an Dichern, Putz und Fenstern von Gebiduden
auftreten [37].

Aus dem Verbot des Uberschallknalls iiber dem Festland resultieren zwei
verschiedene Herangehensweisen fiir Uberschallflugzeuge. Bei der ersten Herange-
hensweise wird versucht zu verhindern, dass der Uberschallknall den Boden erreicht
[42]. Bei diesem als knallfrei (boomless) bezeichneten Ansatz werden unter ande-
rem grofle Flughohen, angepasste Machzahlen beim Flug iiber dem Festland bis
etwa Mach 1,2 sowie spezielle schlanke umstromte Konturen eingesetzt [35]. Die-
ser Ansatz soll beispielsweise im Flugzeug Aerion AS2 Anwendung finden, das eine
geplante Maximalgeschwindigkeit von Mach 1,4 aufweist [43]. Bei der zweiten Her-
angehensweise wird nicht versucht den Uberschallknall zu vermeiden. Stattdessen
sollen hierbei die behordlichen Regularien erfiillt werden, indem iiber dem Festland
ausschlielich im hohen Unterschallbereich, z. B. bis maximal Mach 0,99, geflogen
wird, wihrend iiber den Ozeanen eine Fluggeschwindigkeit bis Mach 1,6 erreicht
wird [44]. Der Einfluss des dortigen Uberschallknalls auf die Tierwelt soll akzep-
tabel sein, da ab einer Wassertiefe von ca. fiinf Metern keine Auswirkungen mehr
vernehmbar sind [37, S. 764]. Dieser Ansatz wurde beispielsweise im inzwischen
eingestellten Aerion SBJ-Projekt verfolgt [44].

Viele Konzeptstudien fiir Uberschallflugzeuge, beispielsweise die Aerion AS2
[45], und vereinzelte wissenschaftliche Studien [36] verwenden ringformige Pitot-
Einlisse an Stelle rechteckiger Einlisse. Auch militirische Uberschallflugzeuge,
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wie die Lockheed Martin F-16, die MiG-19 oder die Dassault Rafale, nutzen Pitot-
Einldsse mit starrer Einlasshiille [46]. Teilweise werden diese Pitot-Einldsse mit
einem variablen Zentralkorper (Konus) kombiniert, um Stokonfigurationen zu steu-
ern und somit die Effizienz zu erhdhen [46]. Die Geometrie der Einlasslippe ist fiir
Uberschallanwendungen diinn bis scharf und somit anfillig fiir Strémungsablo-
sungen beim Start und wihrend des Steigflugs [47, S. 359-371]. Eine vergroBerte
Einlasslinge und optionale komplexe Offnungsklappen ermoglichen den sicheren
Betrieb wihrend dieser Flugphasen [8, S. 267-269]. Durch die Verwendung einer
variablen Einlasslippengeometrie konnten Stromungsablosungen in diesen Flug-
phasen ebenfalls umgangen werden, wodurch die Einlassldnge reduzierbar wire.
Weiterhin konnte in allen Flugphasen eine jeweils hohere Effizienz erreicht werden.

Die hiufige Verwendung von starren Pitot-Einldssen im Geschwindigkeitsbe-
reich bis maximal Mach 1,6 und vereinzelt auch bis Mach 2,0 ist damit zu erkliren,
dass sie den bisher besten Kompromiss aus Masse, Komplexitit und Effizienz
ermoglichen [9]. Bei militdrischen Anwendungen nehmen geringe Komplexitiit
und maximal erreichbare Leistung einen groBeren Stellenwert als die Effizienz ein.
Deshalb sind bei diesen Anwendungen vermehrt starre Pitot-Einldsse im Gegen-
satz zu variablen rechteckigen Einldssen mit StoBkonfigurationen zu finden. Ein
Pitot-Einlass erreicht im Vergleich zu einem rechteckigen Einlass eine hohere
Gleichformigkeit der Fananstromung [9]. Dies ermdoglicht eine signifikant kiirzere
Linge und damit eine geringere Masse sowie eine bessere Integration des Ein-
lasses in das Flugzeug. Dadurch wird auch die Gefahr von Stromungsablosungen
durch eine dicke Grenzschicht verringert. Die Grenzschicht beschreibt den Bereich
reduzierter Stromungsgeschwindigkeit in der Nihe einer umstromten Oberfldche,
resultierend aus der Viskositit des stromenden Mediums und der wirkenden Rei-
bung [10, S. 132]. Durch die reduzierte Einlasslinge miissen keine Maflnahmen
zum Abbau der Grenzschicht, wie z. B. Abluftklappen, in den Einlass integriert wer-
den. Zudem ist bei Modellen ohne variablen Konus keine Aktorik mit zusitzlicher
Masse und Ausfallgefahr erforderlich. Durch die starre Geometrie und den Ver-
zicht auf einen variablen Konus wird wihrend des Uberschallfluges ein senkrechter
Verdichtungsstofl vor dem Einlass erzeugt. Dieser hat direkten Einfluss auf den Wir-
kungsgrad des Einlasses und somit auch auf den vom Triebwerk erzeugten Schub
[11,S.105]. Der Wirkungsgrad des Einlasses wird durch das Einlassdruckverhéltnis
definiert. Wihrend bei Fluggeschwindigkeiten bis Mach 1,6 ein akzeptables Einlass-
druckverhiltnis von 90 % erreicht werden kann, gilt dies bei Fluggeschwindigkeiten
iiber Mach 2,0 nicht mehr [11, S. 105], [47, S. 359]. In diesen Geschwindigkeits-
bereichen sind komplexere Einlisse, die StoBkonfigurationen erzeugen, deutlich
effizienter [46].
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Zukiinftige kommerzielle Uberschallflugzeuge miissten bei verschiedenen
Reisefluggeschwindigkeiten betrieben werden, um sowohl den behordlichen
Anforderungen beziiglich Uberschallknall als auch den Kundenanforderungen
nach schnellstmoglichem Transport nachzukommen. Ein mogliches Flugzeug
konnte Reisefluggeschwindigkeiten ohne Uberschallknall iiber dem Festland von
Mach 0,95 und mit Uberschallknall iiber den Ozeanen von Mach 1,6 umset-
zen. Dariiber hinaus sollte das Flugzeug hochstmogliche Effizienz erreichen, um
einerseits die Reichweite fiir den Kunden zu maximieren und andererseits Umwelt-
belastungen durch C O;- und Schadstoff-Emissionen auf ein zuldssiges Mal} zu
senken [48], [49]. Der Pitot-Einlass eines solchen Flugzeuges sollte gegensitzliche
aerodynamische Anforderungen erfiillen. Zum einen miissen Stromungsablosungen
im Bereich des Einlasses wihrend des Flugzeugstarts und des Steigflugs vermieden
werden. Zum anderen sollte der Einlass maximale Effizienz sowohl im Unterschall-
reiseflug iiber dem Festland bei Mach 0,95 als auch im Uberschallreiseflug iiber
den Ozeanen bei Mach 1,6 ermdglichen. Um diese Anforderungen zu erfiillen, sind
unterschiedliche Einlassgeometrien erforderlich. Beispielsweise sollte der Run-
dungsradius der Einlasslippe mit steigender Geschwindigkeit tendenziell abnehmen,
vgl. Abbildung 1.1 rechts. Diese Geometrien konnten durch einen variablen Einlass,
der die Kontur der Einlasslippe, des Diffusors und des dufleren Gondelvorkorpers
verdndern kann, realisiert werden. Dadurch wird die Liange im Vergleich zu anderen
Uberschalleinlissen deutlich reduziert. Die Variabilitiit des Einlasses erhoht jedoch
auch seine Komplexitidt und kann einen inakzeptablen Einfluss auf die Zuverlis-
sigkeit und die Sicherheit des Einlasssystems haben. Deshalb sind diese beiden
Aspekte von Beginn an in den Entwicklungsprozess einzubeziehen.

Sicherheit und Zuverlissigkeit durch geeigneten Entwicklungsansatz

Fiir die Entwicklung neuartiger Technologien existieren zahlreiche konstrukti-
onsmethodische Ansitze, vgl. Kapitel 3. Im Maschinenbau werden sehr hiufig
lineare Entwicklungsmodelle verwendet. Diese fiihren Schritt fiir Schritt von den
Anforderungen an ein Produkt iiber seine Funktionen und verschiedene Konzept-
detaillierungsgrade hin zum vollstindig entwickelten Produkt. Ein Beispiel dafiir
ist die im deutschsprachigen Raum hiufig eingesetzte Entwicklungsmethodik vom
Verein Deutscher Ingenieure nach VDI-Richtlinie 2221 [50].

Die zunehmende Komplexitit moderner (mechatronischer) Systeme bringt
potenziell eine erhohte Fehleranfilligkeit bzw. verringerte Zuverlissigkeit mit sich.
Auch in der Luftfahrt gehen aus der zunehmenden Komplexitit Sicherheitsrisiken
hervor, wie unter anderem die aus Softwarefehlern resultierenden Ungliicke der
Boeing 737 Max-Serie zeigen [51]. Aus diesem Grund wurden Modelle entwickelt,
die iiber die gesamte Entwicklungsphase den Fokus auf eine hohe Absicherung
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der Funktionsweise legen, wie das V-Modell nach VDI-Richtlinie 2206 [52]. In
diesem Modell werden allen Entwicklungsphasen zugehorige Verifikations- bzw.
Testphasen zugeordnet. Dem V-Modell entspricht beispielsweise der seitens SAE
International (Society of Automotive Engineers) in der ARP 4754A (Aerospace
Recommended Practice) empfohlene Entwicklungsansatz fiir die Luftfahrt [32,
S. 241, [53,S. 7].

Im Vergleich zu industriellen Entwicklungsprojekten ist der mogliche Personal-
und Sachmittelaufwand akademischer Untersuchungen meist deutlich geringer.
Dadurch wird der mogliche Umfang der Studien und der erreichbare Detaillierungs-
grad der entwickelten Konzepte eingeschrinkt. Dies sind Griinde dafiir, dass die
bisher durchgefiihrten akademischen Konzeptstudien beziiglich variabler Einldsse
noch nicht Einzug in die Serienproduktion hielten. Ein weiterer moglicher Grund
besteht in der geringen Zuverlidssigkeit und Sicherheit der Konzepte, resultierend
aus einem fehlenden Schwerpunkt des verwendeten Entwicklungsansatzes auf diese
Aspekte [54, S. 7]. Das Ziel einer akademischen Studie sollte zudem nicht sein, ein
fertiges Produkt zu entwickeln, das reif fiir die Serienproduktion ist. Vielmehr soll-
ten geeignete Konzeptideen bis zu einem Detaillierungsgrad untersucht werden, der
eine Entscheidung iiber die Umsetzbarkeit einer Technologie ermdglicht.

Der Nachweis der Umsetzbarkeit einer Technologie kann beispielsweise mit
Hilfe des Technologie-Reifegrads (Technology Readiness Level, TRL) beschrie-
ben werden [55], [56]. So stellt fiir grundlegende akademische Untersuchungen
ein Reifegrad TRL 3 ein sinnvolles Ziel dar. Der Reifegrad TRL 3 beschreibt den
Nachweis der gewiinschten Funktion durch Analysen, Simulationen und Laborexpe-
rimente [56, S. 10-11]. Weiterfiihrende Studien konnen auch einen Reifegrad TRL 4
zum Ziel haben. Dieser Reifegrad beinhaltet die Integration und den anschlieSenden
Test der entwickelten Technologie im Laborumfeld [56, S. 10-11]. Weiterhin sollten
akademische Untersuchungen einen Ausblick iiber bestehende Herausforderungen
geben, die in moglichen nachfolgenden akademischen Studien oder industriellen
Entwicklungsprozessen zu untersuchen sind.

Zum Erreichen des Reifegrads TRL 3 im Rahmen akademischer Studien ist ein
Entwicklungsansatz zu wihlen, der den einzelnen Entwicklungsphasen geeignete
Verifikations- bzw. Testmethoden, beispielsweise nach ARP 4761 [57], zuordnet.
Somit werden sicherheitskritische Aspekte von Beginn an im Entwicklungsprozess
beachtet und behandelt, wovon die Entwicklung im spéteren Verlauf profitiert. Ein
auf dem V-Modell basierender Entwicklungsansatz mit verschiedenen Methoden der
Sicherheits- und Zuverldssigkeitsanalyse wurde beispielsweise von Grasselt [54],
[58], [59] bei der Untersuchung von Aktorsystemen im Bereich der Triebwerksgon-
del erfolgreich angewendet. Zusitzlich sollte der Entwicklungsprozess durch den
Bau von Demonstratoren zum Nachweis der gewiinschten Funktion ergénzt werden.
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1.2 Ziel und Aufbau der Arbeit

Die vorliegende Arbeit umfasst die Ergebnisse einer fiinfjihrigen akademi-
schen Studie, die zum Ziel hatte, ein Konzept fiir variable Pitot-Einlidsse bis
zu einem Technologie-Reifegrad TRL 3 zu erforschen. Der Schwerpunkt lag
dabei auf der Erarbeitung und konstruktiven Gestaltung eines umsetzbaren Kon-
zepts, welches das Potenzial hat, die industriellen Standards fiir Sicherheit und
Zuverldssigkeit zu erfiillen. Da die Gestalt moglicher Konzepte vorrangig von
den idealen Einlassgeometrien fiir die jeweiligen Flugzustinde abhingt, wur-
den zudem mogliche Geometrien aerodynamisch untersucht und néherungsweise
bestimmt. Basierend auf diesen Untersuchungen konnte das grundlegende Ein-
sparpotenzial variabler Pitot-Einldsse ermittelt werden. Dabei iibersteigt das
Einsparpotenzial im Uberschallbereich das Potenzial von Unterschallanwendun-
gen deutlich, weshalb im weiteren Verlauf ein Konzept fiir den kommerziellen
Uberschallbetrieb bis Mach 1,6 erarbeitet wurde. Fiir kommerzielle Uberschall-
flugzeuge mit einer maximalen Reisefluggeschwindigkeit von Mach 1,6 wurde
dabei ein Reichweitengewinn von etwa 20 % im Vergleich zu starren Einldssen
identifiziert. Somit konnten variable Pitot-Einldsse eine Schliisseltechnologie bei
der Wiedereinfiihrung des kommerziellen Uberschallflugs darstellen.

Nachdem die Motivation fiir die Entwicklung variabler Einldsse bereits in
Abschnitt 1.1 dargelegt wurde, wird nachfolgend detailliert auf den Triebwerks-
einlass eingegangen, vgl. Kapitel 2. AnschlieBend wird ein Uberblick iiber
den Bereich der Konstruktionsmethodik und den in dieser Arbeit verwendeten
Ansatz zur Erarbeitung eines sichereren und zuverldssigen Konzepts gegeben,
vgl. Kapitel 3. Die Anwendung dieses fiinfphasigen Prozesses wird in Kapi-
tel 4 beschrieben. Die erste Phase beinhaltet die Anforderungsanalyse, vgl.
Abschnitt 4.1. Diese Phase umfasst neben der Identifikation und Wichtung all-
gemeiner, aerodynamischer und struktureller Anforderungen an variable Einlédsse
auch eine Analyse der behordlichen Anforderungen, die fiir eine spitere Mus-
terzulassung erforderlich sind. In der anschlieBenden Phase der Funktionsanalyse
werden die erforderlichen Funktionsstrukturen auf verschiedenen Detailebenen,
mogliche Losungsprinzipe zum Erfiillen dieser Funktionen und potenziell entste-
hende Gefihrdungen beim Ausfall einer Funktion identifiziert, vgl. Abschnitt 4.2.
Wihrend der nachfolgenden Konzeptphase werden mogliche Konzepte erstellt,
vorausgewdhlt und fiir die weitere Untersuchung zu Konzeptgruppen zusam-
mengefasst, vgl. Abschnitt 4.3. Dabei wird basierend auf der grundlegenden
Systemarchitektur eine vorldufige System-Sicherheits-Analyse durchgefiihrt. In
der darauffolgenden Phase findet ein Vorentwurf der Konzeptgruppen statt, vgl.
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Abschnitt 4.4. Diese Phase beinhaltet weitere Sicherheitsanalysen zur Identifi-
kation von Fehlern gemeinsamer Ursachen, sowie Integrationsstudien und die
Identifikation der idealen Geometrien, die von einem variablen Einlasssystem
umzusetzen sind. Dadurch wird ermdglicht, die Konzeptgruppe auszuwéhlen,
die am besten geeignet ist. Aus dieser Konzeptgruppe wird basierend auf den
zuvor gewonnenen Erkenntnissen das umzusetzende Konzept hergeleitet, vgl.
Abschnitt 4.5. Dieses wird dimensioniert, modelliert und seine Funktionalitét
durch Demonstratoren nachgewiesen. Dadurch kann das Potenzial des Kon-
zepts beurteilt werden, vgl. Abschnitt 4.6. Im abschlieenden Kapitel 5 werden
die gesammelten Forschungserkenntnisse zusammengefasst und ein Ausblick auf
mogliche weitere Forschungs- und Entwicklungsschwerpunkte gegeben.

Die durchgefiihrten Arbeiten geben einen Nachweis iiber die Umsetzbarkeit
variabler Pitot-Einldsse und erlauben eine Abschitzung des Potenzials dieser
Technologie. Somit sind die Grundlagen fiir weiterfilhrende Studien und die
mogliche Anwendung dieser Technologie geschaffen. Dadurch kann die Effizi-
enz und Reichweite bei einer moglichen Indienststellung eines der Konzepte der
genannten Uberschallprojekte signifikant gesteigert werden. Somit kénnten varia-
ble Pitot-Einldsse den okologischen Einfluss zukiinftiger Uberschallflugzeuge
deutlich verringern und deren gesellschaftliche Akzeptanz erhShen.

Open Access Dieses Kapitel wird unter der Creative Commons Namensnennung 4.0 Interna-
tional Lizenz (http://creativecommons.org/licenses/by/4.0/deed.de) verotfentlicht, welche die
Nutzung, Vervielfiltigung, Bearbeitung, Verbreitung und Wiedergabe in jeglichem Medium
und Format erlaubt, sofern Sie den/die urspriinglichen Autor(en) und die Quelle ordnungsge-
miB nennen, einen Link zur Creative Commons Lizenz beifiigen und angeben, ob Anderungen
vorgenommen wurden.

Die in diesem Kapitel enthaltenen Bilder und sonstiges Drittmaterial unterliegen eben-
falls der genannten Creative Commons Lizenz, sofern sich aus der Abbildungslegende nichts
anderes ergibt. Sofern das betreffende Material nicht unter der genannten Creative Commons
Lizenz steht und die betreffende Handlung nicht nach gesetzlichen Vorschriften erlaubt ist, ist
fiir die oben aufgefiihrten Weiterverwendungen des Materials die Einwilligung des jeweiligen
Rechteinhabers einzuholen.
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Einlasse strahlgetriebener Flugzeuge 2

Um fliegen zu konnen, miissen Flugzeuge die auf sie wirkende Schwerkraft und
Widerstandskraft iiberwinden. Dafiir bendtigen sie eine Auftriebskraft, die groB3er
ist als die Schwerkraft, und eine Schubkraft, die den Roll- und Luftwiderstand
iibersteigt. Wihrend der Auftrieb durch die Umstromung der Tragflichen des
Flugzeugs erzeugt wird, wird der Schub in der modernen Luftfahrt iiberwiegend
durch Zweistrom-Strahltriebwerke erzeugt.

Damit diese Triebwerke Schub erzeugen konnen, bendtigen sie eine stetige
Luftzufuhr, die das Triebwerk durchstrémt. Der zugefiihrte Luftmassenstrom
wird innerhalb des Triebwerks zuerst vom Fan, einem ummantelten Propel-
ler, angesaugt und verdichtet. AnschlieBend wird verdichtete Luft in einen
Kernmassenstrom und einen Nebenmassenstrom aufgeteilt. Die Luft des Kern-
massenstroms wird im verbleibenden Verdichtersystem weiter komprimiert. Im
Anschluss daran wird sie mit Kerosin vermischt und in der Brennkammer ver-
brannt. Die dadurch freigesetzte Energie wird zu einem groflen Teil in der Turbine
genutzt, um das Verdichtersystem anzutreiben. Abschliefend wird die Luft des
Kernmassenstroms gemeinsam mit dem Nebenmassenstrom in Form eines Aus-
trittsstrahls tiber die Diise aus dem Triebwerk ausgeleitet. Durch die Druck-
und Geschwindigkeitsdifferenz des Austrittsstrahls im Vergleich zur Umgebungs-
luft wird der Triebwerksschub erzeugt. Der Hauptanteil des Schubs moderner
Zweistrom-Strahltriebwerke wird hierbei durch den Nebenmassenstrom erzeugt.

Die Sicherstellung der angesprochenen Luftzufuhr in allen Betriebszustin-
den ist die Hauptaufgabe des Triebwerkseinlasses. Der Einlass ist der vor dem
Fan befindliche Bestandteil der Gondel, welche das Triebwerk ummantelt, vgl.
Abbildung 1.1. Bei der Luftzufuhr sind die vom Triebwerk geforderten Werte
des Luftmassenstroms, sowie die Geschwindigkeit und die Gleichférmigkeit der
Fananstromung vom Einlass umzusetzen. Andernfalls konnen auf den Fan und
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das restliche Verdichtersystem erhohte Belastungen wirken und Stromungsablo-
sungen bis hin zum Verdichterpumpen auftreten. Dies kann neben mechanischen
Beschidigungen des Triebwerks vor allem Schubverlust zur Folge haben, was bei-
spielsweise wihrend des Flugzeugstarts zu gefdhrlichen Ereignissen fiihren kann
und folglich zu vermeiden ist.

Fiir das Verstindnis der Inhalte dieser Arbeit wird kein tiefergehendes Wissen
tiber die Funktionsweise von Flugzeugtriebwerken vorausgesetzt. Bei Bedarf wird
jedoch auf die zahlreich vorhandenen Fachbiicher [8], [10], [47], [60], [61], [62],
[63], [64], [65], [66], [67], [68], [69], [70], [711, [72], [73], [74], [75] verwiesen.
Von den deutschsprachigen Autoren sind insbesondere Briunling [10] und Rick
[8] aufgrund des Umfangs und der Aktualitit ihrer Werke hervorzuheben. Dariiber
hinaus geben Linke-Diesinger [76], Rossow et al. [77] und Moir et al. [78], [79],
[80] einen Uberblick iiber die Systeme der Triebwerksgondel.

Der Grofteil der oben genannten Biicher enthilt auch grundlegende Informa-
tionen iiber die Aufgaben, die Funktionsweise und die Gestaltung des Triebwerks-
einlasses. Tiefergehende Informationen, insbesondere iiber die Aerodynamik
von Einlédssen, stellen Seddon und Goldsmith [11] bereit. Zudem behandelt
eine Vielzahl wissenschaftlicher Abhandlungen die Einlassgeometrie, u. a. [12],
[13], [14], [15], [16], [17], [18], [19], [20]. Die konstruktive Gestaltung von
Triebwerkseinlidssen fasst Sébester [9], [46] zusammen.

2.1 Einlassarten

Basierend auf der angestrebten Fluggeschwindigkeit, dem Zweck ihrer Anwen-
dung und der Epoche ihrer Entwicklung verwenden strahlgetriebene Flugzeuge
verschiedene Einlassbauarten. Die angestrebte Fluggeschwindigkeit bestimmt die
Anstrom-Machzahl des Einlasses. Dabei ist zu beachten, dass die geforderte
Anstrom-Machzahl des auf den FEinlass folgenden Fans hochstens Mach 0,6
betragen sollte [7], [10, S. 944]. Folglich ist bei hoheren Fluggeschwindigkei-
ten innerhalb des Einlasses eine Verzogerung des Luftstroms erforderlich. Diese
Umwandlung von kinetischer Energie in Druckenergie wird durch die Einlass-
geometrie bestimmt. Hierbei hat die Anstrom-Machzahl des FEinlasses einen
erheblichen Einfluss auf die erreichbare Effizienz des Einlasses [8, S. 285].
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2.1.1 Starre subsonische Pitot-Einlasse

Fiir Unterschallflige werden fast ausschlieflich anndhernd ringférmige Pitot-
Einlisse verwendet. Der Name Pitot-Einlass riihrt von der Ahnlichkeit zu Pitot-
Rohren, die fiir die Messung der Stromungsgeschwindigkeit verwendet werden,
her [7]. Pitot-Einldsse sind verhéltnismifBig kurz und verzichten zumeist auf Stell-
mechanismen. Sie weisen eine runde Einlasslippe und einen diffusorformigen
Stromungskanal auf.

Die detaillierte Gestalt des Pitot-Einlasses hidngt auch von der Art der Trieb-
werksmontage ab. Diese hat zudem einen groflen Einfluss auf die Anstromung des
Einlasses. Strahltriebwerke heutiger Unterschallflugzeuge sind am Rumpf oder an
den Tragfliigeln montiert. Die Fliigelmontage kann Herausforderungen mit dem
Mindestbodenabstand sowie Stromungs- und Lirminteraktionen mit den Trag-
flichen nach sich ziehen [81, S. 82]. Diese Art der Triebwerksmontage wird
vorrangig bei Verkehrsflugzeugen verwendet. Bei der Rumpfmontage miissen
potenzielle Storungen der Triebwerksanstromung, der zusitzliche Lasteintrag in
den Flugzeugrumpf und die Verlegung erforderlicher Leitungen zu den Trag-
flichen durch die Kabine beachtet werden. [81, S. 82]. Die Triebwerke von
Geschiftsflugzeugen sind hiufig an den Seiten des Rumpfes angebracht, vgl.
Abbildung 2.1. Weitere Einfliisse auf die Gestaltung von Pitot-Einlidssen werden
in Abschnitt 2.2 erlédutert.

Pitot-Einlass bis Mach 0,95
Gulfstream G650 Flugtriebwerk

o>

Pitot-Einlass —

Abbildung 2.1 Anwendungen von Pitot-Einlédssen im Unterschallbereich [A2]

2.1.2 Starre supersonische Pitot-Einldsse bis Mach 1,6

Bei Uberschallfliigen liegt die Anstrém-Machzahl des Einlasses iiber Mach 1 und
muss folglich zum Fan hin reduziert werden. Dies wird durch einen oder mehrere
Verdichtungsstofe erreicht. Fiir maximale Fluggeschwindigkeiten bis Mach 1,6
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werden aufgrund der verhiltnismifBig geringen Masse und Komplexitit vorran-
gig Pitot-Einldsse verwendet [8, S. 284], [46]. Bei dieser Bauart bildet sich vor
dem Einlass ein senkrechter Verdichtungssto$3 aus, der die Stromung direkt in den
Unterschallbereich tiberfiihrt, vgl. Abbildung 2.2.

GeradstoB-Pitot-Einlass bis Mach 1,6 s .
Lockheed Martin F-16 Dassault Rafale ~ ====-1 —
Ma >1 [Ma < 1

-

SenkrechterP>

Pitot-Einlass

Verdichtungsstof3
Abbildung 2.2 Anwendungen von Pitot-Einldssen im Uberschallbereich [A3]

Pitot-Einlisse fiir den Uberschallbetriecb nutzen eine scharfkantige Ein-
lasslippe, sind ldanger als Pitot-Einlédsse fiir den reinen Unterschallbetrieb und
verzichten zumeist ebenso auf komplexe Stellmechanismen [8, S. 284]. Bei-
spiele fiir Uberschall-Pitot-Einlidsse sind vorrangig bei Militiranwendungen der
50er und 60er Jahre anzutreffen [9]. Um den Widerstand zu minimieren, sind
diese Einldsse hdufig sehr nah am Flugzeugrumpf montiert, zwischen Rumpf
und Fliigel oder in den Rumpf integriert. So sind die Einldsse der Vought F-8
Crusader und der Lockheed Martin F-16 unterhalb des Rumpfes angebracht [9].
In die Nase des Rumpfes integriert, sind die Einldsse der MiG-15, der Gloster
E28/39 oder der F-86 A Sabre, die trotz entsprechender Zielstellung teilweise
keine Uberschallgeschwindigkeiten erreicht haben [9].

2.1.3 Variable supersonische Einldsse

Mit steigender Machzahl vor dem senkrechten Verdichtungssto3 nehmen auch
die Verluste dieses VerdichtungsstoBes zu. Deshalb werden bei hoheren Flugge-
schwindigkeiten Einldsse eingesetzt, die sogenannte StoBkonfigurationen erzeu-
gen. Bei diesen wird die Anstrom-Machzahl durch einen oder mehrere verlust-
arme schrige Verdichtungsstofle verringert, bevor sie mit einem abschlieBenden
senkrechten Verdichtungsstofl auf Unterschallgeschwindigkeit reduziert wird.
Hierbei konnen die schrigen VerdichtungsstoBe ausschlieBlich vor dem Eintritt
in den Einlass, ausschlieflich im Einlass oder an beiden Stellen erzeugt werden
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[8, S. 284]. Dies wird im jeweiligen Fall auch als interne, externe oder gemischte
Kompression bezeichnet.

Im Geschwindigkeitsbereich von Mach 1,4 bis 2,5 sind Einldsse mit externer
Kompression geeignet [7], [8, S. 284], [46]. Hiufig werden hierfiir rechteckige
Einldsse, wie bei der Concorde, der Tupolev Tu-144 oder der Rockwell B-1 Lan-
cer, eingesetzt [11, S. 176], [46], vgl. Abbildung 2.3 oben. Dieser Einlasstyp
erzeugt meist zwei bis drei Verdichtungsstofie [8, S. 284], [46]. Uber beweg-
liche Rampen und Klappen werden die Winkel der Verdichtungsstofle und der
zugefiihrte Massenstrom gesteuert sowie die Dicke der Stromungsgrenzschicht
reguliert [46]. Die Triebwerke der besagten Flugzeuge sind bauraumbedingt paar-
weise unter dem Fliigel angeordnet. Daraus resultiert die Gefahr von Interaktionen
zwischen den benachbarten Triebwerken im Fall von Verdichterpumpen und
beim Versagen des Containments [46]. Zusitzlich stellt auch der Larm, der bei
der Umstromung der Klappen erzeugt wird, einen beachtlichen Nachteil dieses
Einlasstyps dar [46].

Bei Fluggeschwindigkeiten iiber Mach 2,2 erreichen Einldsse mit interner und
gemischter Kompression eine groBere Effizienz [8, S. 284], [46], vgl. Abbil-
dung 2.3 unten. Diese bendtigen komplexere Variationsmechanismen, wofiir drei
Varianten verbreitet sind [46]. Die beste Variante beziiglich Linge und Masse
stellen axial verschiebbare konische Zentralkorper vor dem Fan dar [82, S. 2—
9]. Diese werden mit einer rotationssymmetrischen Gondel kombiniert. Durch
die konische Geometrie und die Lage des Zentralkorpers werden die auftretenden
VerdichtungsstdBe entsprechend der Flugphase eingestellt [46]. Als Schwachstelle
dieser Technologie wird das hohe Risiko fiir ein Blockieren des Stromungskanals
durch aerodynamische Storungen identifiziert [82, S. 8], [46]. Eine weitere Vari-
ante besteht in der Durchmesservariation des konischen Zentralkorpers kombiniert
mit einer rotationssymmetrischen Gondel. Die Durchmesservariation wird dabei
durch tiberlappende Segmente erreicht und erfordert eine hohe Komplexitit der
Konstruktion [46], [82, S. 8]. Jedoch ermdglicht diese Bauart eine vergleichs-
weise geringe Einlasslinge und die besten aerodynamischen Eigenschaften [46].
Von beiden Varianten existieren Ausfiihrungen, bei denen der Einlass und der
Zentralkorper sehr nah am Flugzeugrumpf befestigt sind und nur einen Sektor
von 180° oder 90° umfassen [11, S. 176]. Eine sehr zuverldssige und effiziente,
wenngleich lange und schwere, dritte Variante stellen zweidimensional gegabelte
Einldsse (Two-dimensional Bifurcated) mit geteilten Rampen dar [46], [82, S. 8].

Fiir den Hyperschallbereich werden die duflere Mehrstoverdichtung und die
kontinuierliche Verdichtung empfohlen [8, S. 284].
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Einlasse fur StoB-Konfigurationen Externe Kompression

Concorde-Einlasse Tupolev Tu-144 in rundem Einlass

Rechteckige Einlasse
fur externe Kompression

MiG-21F Lockheed SR-71-Einlass Gemischte Kompression

Variable Zentralkorper Ma >1

flr gemischte Kompression

Ma <1
— Schréager VerdichtungsstoB

— Senkrechter VerdichtungsstoB

Abbildung 2.3 Anwendungen fiir Einldsse mit StoBkonfigurationen [A4]. In Anlehnung an
[71,[8, S. 252, 285], [70, S. 641]

2.2  Gestaltung von Pitot-Einldassen
2.2.1 Aerodynamische Gestaltung

Das primire Ziel bei der aerodynamischen Gestaltung des Einlasses ist es, den
freien Luftstrom vor dem Flugtriebwerk am Staupunkt in einen internen und einen
externen Luftstrom zu unterteilen [10, S. 941]. Der duBlere Luftstrom soll entlang
der dufleren Gondeloberfliche stromen, wobei Ablosungen der Strémung zu ver-
meiden und der Luftwiderstand zu minimieren sind [62]. Der innere Luftstrom
muss dem Flugtriebwerk die erforderliche Luftmenge mit einer gewiinschten Stro-
mungsgeschwindigkeit und Gleichférmigkeit in jedem Betriebszustand zufiihren
und dabei aerodynamische Verluste eingrenzen [10, S. 941], [34, 25.1091], [66].
Zudem sollten die Linge und die Dicke des Einlasses kleinstmoglich sein, um
seine Masse zu minimieren [12].

Die Abgrenzung zwischen innerem und duflerem Luftstrom wird im Bereich
zwischen der unbeeinflussten Luft vor dem Triebwerk und der Eintrittsebene in
das Triebwerk durch das Modell der Fangstromrohre beschrieben, vgl. Abbil-
dung 2.4. Die Grenze zwischen innerem und &uBlerem Luftstrom wird auf der
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Einlassoberfliche durch den Staupunkt markiert. Dieser definiert den Eintritts-
querschnitt des Einlasses A und befindet sich ndherungsweise an der Vorderkante
des Einlasses.

Schnittansicht Pitot-Einlass

AuBenkontur

AuBBenumstromung

Innenstrémung Lippe Diffusor
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|
|
|
IEinlasskehle Ay, der Fanebene 4,
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|

o

Abbildung 2.4 Ebenen eines Pitot-Einlasses

Die Geometrie der Fangstromrohre und die Lage des Staupunktes hdngen stark
von der Geschwindigkeit und dem Anstellwinkel des Flugzeugs, dem Betriebs-
zustand des Triebwerks und den Umgebungsbedingungen, wie Seitenwinden, ab
[10, S. 941], [11, S. 290-291]. Dies hat einen entscheidenden Einfluss auf die
geometrische Gestaltung des Pitot-Einlasses.

Zwischen der Vorderkante des Einlasses und seinem engsten Querschnitt A;p
in der Einlasskehle (Inlet Throat) nimmt der Kanal fiir die interne Stromung
im Durchmesser ab. Dieser konvexe Bereich wird als Einlasslippe bezeichnet.
Die Einlasslippe beschreibt eine niherungsweise elliptische Bahn, die eine unzu-
lassig grofe Beschleunigung der Stromung und ein Ablosen der Grenzschicht
verhindern soll [12].

Der engste Querschnitt A;;, wird in Abhéngigkeit lokaler Geschwindigkeits-
spitzen dimensioniert. Diese sollten die Schallgeschwindigkeit nicht erreichen,
da andernfalls kompressible Effekte und Stromungsablosungen auftreten konnen.
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Dadurch kann die Funktionsfihigkeit des Einlasses und die Effizienz bei der
Umwandlung von kinetischer Energie in Druckenergie negativ beeinflusst werden.
Deshalb ist die radial gemittelte Machzahl im Bereich der Einlasskehle Ma;j 4v¢
auf Maxima von 0,7 bis 0,8 zu begrenzen [10, S. 942], [47, S. 339], [62], [83].
Basierend auf dieser maximal erlaubten Machzahl Ma;, 4vg,max und dem vom
Triebwerk geforderten Luftmassenstrom, konnen die verlustarmen Abmessungen
des engsten Querschnitts A;, bestimmt werden [47, S. 340].

Insbesondere im schnellen Reiseflug muss der Luftmassenstrom verlangsamt
werden, um die maximale Effizienz des Fans zu gewihrleisten. Die maxi-
male Effizienz wird erreicht, indem die relative Anstrom-Machzahl des Fans im
Gehiusebereich im Unterschall- oder moderatem Uberschallbereich bis Mach 1,4
verbleibt [10, S. 944]. Dies wird durch maximale axiale Anstromgeschwindig-
keiten des Fans bis Mach 0,6 gewihrleistet [7], [10, S. 944]. Zwar werden
bei vereinzelten Anwendungen in Abhingigkeit des Fandurchmessers und sei-
ner Drehzahl auch Werte bis Mach 0,7 umgesetzt [8, S. 267], die iiblicherweise
realisierte Machzahl betrigt jedoch Mach 0,5 [61]. Die Verzogerung der Stro-
mung zwischen den Ebenen der Einlasskehle A;, und dem Fanquerschnitt A;
wird durch eine kontinuierliche Querschnittserweiterung des dazwischen liegen-
den Stromungskanals erreicht. Aufgrund dieser Geometrie wird dieser Kanal
iiblicherweise als Diffusor bezeichnet [47, S. 329].

Lippenkontur

Bei der Bestimmung der Einlasskontur miissen unterschiedliche Anforderungen
erfiillt werden, um einen zuverlidssigen Betrieb bei gleichzeitig hoher Effizienz zu
gewihrleisten [10, S. 966-967], [11, S. 12-15]. Diese Anforderungen resultieren
in gegensitzlichen idealen Konturen fiir unterschiedliche Flugzustinde [8, S. 267],
[10, S. 966]. Zum einen ist es notwendig, Stromungsablosungen und potenziell
daraus resultierende gefihrliche Ereignisse zu vermeiden. Diese konnen insbe-
sondere beim Start und beim Steigflug bis Mach 0,3 auftreten. Zum anderen soll
der Einlass im Reiseflugbetrieb bei hohen Fluggeschwindigkeiten iiber Mach 0,8
einen minimalen Luftwiderstand erzeugen.

Bei in Betrieb befindlichem Triebwerk und verhéltnisméBig geringen Flugge-
schwindigkeiten im Bereich kleiner Mach 0,3 ist der Fangstromrohrenquerschnitt
Ao deutlich grofer als der Einlasseintrittsquerschnitt A [10, S. 987]. Dadurch
ist das Fliachenverhiltnis Ag/A; groBer als eins, wodurch sich der Staupunkt auf
der AuBenkontur des Einlasses befindet [10, S. 987], [11, S. 290-291], vgl. Abbil-
dung 2.5 oben rechts. Mit abnehmender Flugmachzahl befindet sich der Staupunkt
bei konstanter Triebwerksleistungsstufe zunehmend weiter auf der Auflenkon-
tur [10, S. 988]. Bei der Einstromung in den Einlass wird folglich ein Teil
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des Luftstroms von der Auflenkontur um die Einlasslippe herum umgelenkt und
beschleunigt. Dabei konnen abhéngig von der Lippengeometrie auf der Innen-
seite der Lippe verlustbehaftete lokale Uberschallgeschwindigkeiten von bis zu
Mach 1,65 auftreten [10, S. 988].

In Flugphasen, wie dem Starten, dem Rotieren, dem Steigflug, dem Lan-
den oder dem Abfangen, treten zusitzlich Anstellwinkel zwischen Stromung und
Triebwerksachse auf [10, S. 989], vgl. Abbildung 2.5 oben mittig. Diese Anstell-
winkel fiihren insbesondere im Bereich der unteren Einlasslippe zu einer starken
Beschleunigung der Strémung und lokalen Uberschallgeschwindigkeiten [10,
S. 989]. Seitenwindeinfliisse haben einen dhnlichen Effekt auf die jeweils betrof-
fene Seite des Einlasses und konnen einen rollenden Start (Rolling Take-Off)
erforderlich machen [10, S. 173].

Bodenbetrieb Start und Steigflug Langsamflug

__---Fangstromréhre AuBenumstromung

-

Staupunkt

Einlass

. Fan
Innenstrémung

Unterschallreiseflug ~ Windmilling

Abgeldster Verdichtungssto

Abbildung 2.5 Fangstromrohre wihrend ausgewihlter Flugzustinde
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In Abhingigkeit der umstromten Lippenkontur koénnen aufgrund lokaler
Uberschall-Machzahlen VerdichtungsstoBe auftreten [10, S. 989], [11, S. 310],
[84]. Diese sind mit einem Anwachsen der Grenzschicht verbunden und kdnnen in
Abloseblasen, ausgeprigten Stromungsablosungen und Wirbelzopfen resultieren
[10, S. 989], [84]. Daraus konnen Schaufelanregungen und Verdichterpumpen fol-
gen, was gefihrliche Ereignisse nach sich ziehen kann, falls mehrere Triebwerke
betroffen sind [10, S. 990], [11, S. 307-311], [34].

Zwar kann die Gefahr von Stromungsablosungen und daraus resultierenden
Inhomogenititen der Fananstromung nicht vollstindig umgangen werden, jedoch
empfiehlt die Literatur [10, S. 172], [11, S. 100], [12], [47, S. 341] die Ver-
wendung dicker Einlasslippen mit groem Rundungsradius (Blunt Lips) fiir die
genannten langsamen Flugphasen, vgl. Abbildung 2.6 links. Die Geometrie dicker
Einlasslippen ist vergleichbar mit hocheffizienten Glockeneinldssen (Bell Mouth
Inlets), die in Triebwerkspriifstinden Anwendung finden [10, S. 178-179]. Im
Vergleich zu diinnen oder scharfen Einlasslippen, vgl. Abbildung 2.6 rechts, tre-
ten bei dicken Lippen aufgrund der grofleren Rundungsradien kleinere lokale
Machzahlen sowie weniger Verdichtungsstofle und Stromungsablosungen auf [10,
S. 172]. Dadurch sind dicke Einlasslippen in diesen Flugphasen auch deutlich
effizienter [8, S. 266]. Quantifiziert wird die Dicke der Lippe zumeist durch das
Kontraktionsverhéltnis (Contraction Ratio) [11, S. 315-316], [47, S. 341]. Dieses
wird im spiteren Verlauf dieser Arbeit genauer erldutert, vgl. Abschnitt 4.4.3.

Dicke Einlasskontur Dinne Einlasskontur
Keine Ablésung JPUEEE Starke Ablésung
Einlass
Anliegende Stromung Eahgstromr‘c‘)hre Stromungsablésung

Abbildung 2.6 Abloseverhalten beim Start und Steigflug

Wihrend dicke Einlasslippen bei langsamen Fluggeschwindigkeiten gut geeig-
net sind, erzeugen sie beim schnellen Reiseflug zu viel Luftwiderstand [47,
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S. 341]. Bei diesen hoheren Fluggeschwindigkeiten wird der Fangstromrohren-
querschnitt kleiner und der Staupunkt wandert von der Auflenseite des Einlasses
nach innen [10, S. 941], [11, S. 290-291], vgl. Abbildung 2.5 unten links.
Dadurch wird der duflere Luftstrom entlang der Lippenkontur von innen nach
auBlen geleitet und dabei beschleunigt. Infolgedessen treten auf der AuBenseite
dicker Einlasskonturen Uberschallgeschwindigkeiten auf, die in Verdichtungs-
stolen und Verlusten resultieren [10, S. 172], vgl. Abbildung 2.7. Eine diinne
Einlasslippe erzeugt bei den Betriebsbedingungen des schnellen Unterschall-
reiseflugs geringere aerodynamische Verluste und einen niedrigeren externen
Widerstand [10, S. 172], [12], [47, S. 341].

Beim Ausfall eines Triebwerks mit weiterhin durch den Wind angetriebe-
nem Rotor, auch als Windmilling bekannt, vgl. Abbildung 2.5 unten mittig,
und besonders im Fall eines mechanisch blockierten Rotors ist der Triebwerks-
massenstrom signifikant reduziert. Dadurch ist auch die Fangstromrohre deutlich
kleiner als im Reiseflug und es treten auf der Auflenseite des Einlasses Stro-
mungsablosungen und zusitzlicher Stromungswiderstand auf [10, S. 173]. Um
die Folgen dieser Zustinde abzuschwichen, wire eine deutliche Verkleinerung
des Eintrittsquerschnitts des Einlasses sinnvoll.

Dicke Einlasskontur Dinne Einlasskontur

GroBer Widerstand Senkrechter Geringer Widerstand
Verdichtungsstol3

/ "

L’\\//\
% o

Strémungsablésung Anliegende Strémung

Abbildung 2.7 Luftwiderstand im Unterschallreiseflug

Fiir den Uberschallreiseflug bis Mach 1,6 wird bei der Verwendung von Pitot-
Einldssen eine scharfe Lippe empfohlen [11, S. 127], [47, S. 359-360]. Dies
begriindet sich aus der kleineren Profilfliche und dem Einfluss der Form eines
Korpers auf Lage und Stéirke des entstehenden VerdichtungsstoBes [10, S. 1875],
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[85, S. 533]. Je schirfer die Lippe gestaltet ist, umso néher kann der Verdichtungs-
sto} an die Einlasskontur heranriicken und umso geringer ist der resultierende
Stromungswiderstand [85, S. 533], vgl. Abbildung 2.8.

Dicke Einlasskontur Scharfe Einlasskontur
GroBer Widerstand Geringer Widerstand

Abgel6ster Verdichtungssto3 Anliegender Verdichtungssto3

Abbildung 2.8 Luftwiderstand im Uberschallreiseflug

Im Idealfall befinden sich dabei die StoBwelle und die Einlasskehle in der
Vorderkante, wodurch instabile Effekte, wie das Starten des Einlasses [10, S. 993—
994], vermieden werden konnen [47, S. 359-360]. Jedoch kann auch eine Lippe
mit einer leichten Rundung weiterhin niedrigen Widerstand erzeugen und bei
hohen Uberschallgeschwindigkeiten sogar erforderlich werden, um den Effekt
aerodynamischer Reibungswirme etwas zu lindern [11, S. 239]. So kann beim
Uberschallflug bei Mach 2,2 von Oberflichentemperaturen von etwa 120 °C aus-
gegangen werden und im Hyperschall bei Fluggeschwindigkeiten iiber Mach 5,0
von bis zu 1800 °C [86], [87].

Die Auslegung einer starren Einlasslippe kann folglich nur einen Kompro-
miss hinsichtlich des minimalen Widerstandes bei hohen Geschwindigkeiten
und der Vermeidung von Stromungsablosung bei niedrigen Geschwindigkeiten
darstellen [10, S. 173], [12]. Luidens et al. [12] beschreiben die historische Her-
angehensweise bei der Identifikation der idealen Kompromissgeometrie starrer
subsonischer Einldsse im Rahmen von Untersuchungen beziiglich Senkrechtstar-
terkonzepten in den 70er Jahren des letzten Jahrhunderts.

So setzen erste Arbeiten von Albers et al. [88], [89] den Fokus auf die Ver-
meidung von Ablosungen. Dafiir werden fiir mehrere Stromungszustinde die
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Geschwindigkeitsverteilungen der Kandidatengeometrien ermittelt [12]. Die Aus-
wahl der Geometrie erfolgt basierend auf der niedrigsten maximalen lokalen
Machzahl [12]. Somit werden mit diesem Ansatz sehr konservative Geometrien
ausgewihlt [12]. Aus diesem Grund bestimmen Boles und Stockman [90] eine
maximal zuldssige lokale Machzahl. Diese Begrenzung nutzen die Ansitze von
Boles et al. [91] sowie Hawk und Stockmann [92], indem die maximalen lokalen
Geschwindigkeiten mehrerer Geometrien verglichen werden [12]. Hierbei wird
die Geometrie ausgewihlt, die die hochste maximale Geschwindigkeit aufweist,
die kleiner als die maximal zuléssige lokale Machzahl ist [12]. Dies resultiert in
kiirzeren und diinneren Einlasslippen. Der Ansatz von Luidens et al. [12], [93]
ist vergleichbar mit den Ansitzen von Smith [94] und Liebeck [95] beziiglich
subsonischer Hochauftriebs-Stromungsprofile. Hierbei werden neben der lokalen
Machzahl auch die Wandschubspannungen untersucht. Diese sollen minimal sein,
aber weiterhin positiv, da andernfalls Strémungsablosungen auftreten [93].

Arbeiten der jlingeren Vergangenheit [13], [14], [15], [16], [17], [18], [20]
fokussieren sich vorrangig auf die automatisierte Identifikation von Einlass-
geometrien unter Verwendung von Stromungssimulationen. Dabei werden bei-
spielsweise unterschiedliche Geometrieparametrisierungen, Herangehensweisen
zur Widerstandsbestimmung, Verfahren zur Bestimmung des Abloseverhaltens
und Optimierungsalgorithmen verwendet.

Die Auslegung moderner Unterschall-Einlédsse erfolgt vorrangig fiir den Rei-
seflug [8, S. 266], [11, S. 290], [66, S. 232]. Dadurch kann unter anderem
die behordlich geforderte Abloseresistenz bei Seitenwind beeintrdchtigt wer-
den, was in Einschrinkungen des Betriebs, wie dem rollenden Start, resultieren
kann [10, S. 173]. Um solche negativen Folgen zu vermeiden, werden im Rah-
men der Einlassentwicklung zahlreiche numerische Stromungsuntersuchungen
und Windkanaltests durchgefiihrt [10, S. 983], [66, S. 233].

Diffusorkontur

Die Diffusorgeometrie soll bei minimaler Linge die effiziente und ablosungsfreie
Umwandlung der Geschwindigkeitsenergie in statischen Druck ermoglichen [47,
S. 329]. Die Linge des Diffusors hat einen entscheidenden Einfluss auf die sich
ausbildende Grenzschicht und somit das Abloseverhalten, die Effizienz und die
Gleichformigkeit [8, S. 284]. Lange Diffusoren konnen Grenzschichtbeeinflus-
sung, wie beispielsweise Grenzschichtabsaugung, erforderlich machen [12]. Die
minimale Linge ist dariiber hinaus abhingig von der erforderlichen Mindestlidnge
fiir das Ausgleichen von Ungleichformigkeiten in der Geschwindigkeitsverteilung
sowie fiir die Integration von Akustikauskleidungen [12].
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Die Diffusorkontur verlduft vom engsten Querschnitt ausgehend nicht linear,
sondern kann durch Doppelellipsen [12] oder kubische Funktionen [96] beschrie-
ben werden. Zu Beginn der Kontur sollte eine stirkere Aufweitung als im
Bereich der letzten 75 % des Diffusors stattfinden [12], [96]. Ein idealer Diffusor
weist dabei iiber die gesamte Erstreckung eine minimale Wandschubspannung
auf, die jedoch positiv ist [12], [96]. Negative Wandschubspannungen, die auf
Stromungsablosungen hindeuten, lassen sich durch die geeignete Wahl eines mitt-
leren Wertes fiir den halben Diffusordffnungswinkel 647, vgl. Abbildung 2.9,
vermeiden [10, S. 965-966].

Schnittansicht Pitot-Einlass

Ermittlung des halben

Diffusoréffnungswinkels . .
Halber Diffusoroéffnungswinkel

2 —Tth
lais

cos(gir) =

Diffusorlange ;¢

Radius in der Radius in der
Einlasskehle 1y, Fanebene r;,

Rotationsachse des Triebwerks

Abbildung 2.9 Diffusoréffnungswinkel eines Pitot-Einlasses

Bei konischen Diffusoren, wie sie in den meisten Pitot-Einldssen verwendet
werden, entspricht der Winkel zwischen Diffusorwandung und der Rotationsachse
des Triebwerks dem durchschnittlichen halben Diffusoréffnungswinkel. Der Wert
des maximalen halben Diffusor6ffnungswinkels 6y;¢, bei dem weiterhin keine
Stromungsablosungen auftreten, wird auf 8° bis 10° beziffert [10, S. 965-966],
[47, S. 349]. Dieser Wert hingt unter anderem von der Linge des Einlasses ab
[10, S. 965-966].
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AuB3enkontur

Die Gestaltung der duBleren Kontur erfolgt derart, dass der Stromungswider-
stand bei der Umstromung minimiert wird. Fiir den schnellen Unterschallflug
ist das Ziel bei der Auslegung der AuBenkontur, eine Saugkraft zu generieren
[10, S. 951]. Dies kann durch den Einsatz sogenannter tiberkritischer Profile, wie
beispielsweise denen der NACA-1-Serie, erreicht werden [10, S. 984-986], [11,
S. 203], [83].

Bei iiberkritischen Profilen befindet sich die AuBenstromung im vorderen
Bereich des Einlasses lokal im Uberschallbereich [10, S. 985]. Aus diesem
Geschwindigkeitsbereich resultieren Verdichtungsstof3e, deren Verluste, beispiels-
weise durch Verdickung der Grenzschicht, es zu minimieren gilt [10, S. 149].
Dies wird erreicht, indem der abschliefende senkrechte Verdichtungsstof3 durch
die Wolbung der AuBenkontur stromabwiérts hin zum maximalen Durchmesser der
Triebwerksgondel verlagert wird. Somit hat die Erhohung des statischen Drucks
nach dem Verdichtungssto3 nur minimale Auswirkungen auf den Widerstand der
Gondel [10, S. 985].

Die Kontur iiberkritischer Profile weist im Bereich der Vorderkante eine stark
konvexe Kriimmung oder Wolbung auf [10, S. 985]. Diese hat eine Umlenkung
der Stromung zur Folge und resultiert in einer Beschleunigung auf lokale Mach-
zahlen von bis zu Mach 1,65 [10, S. 985]. Die Umlenkung wird zudem dadurch
verstirkt, dass der Staupunkt mit steigender Fluggeschwindigkeit zunehmend auf
der Innenseite des Einlasses befindlich ist [10]. Mit der erreichten Geschwin-
digkeitserhohung ist ein Absinken des statischen Druckes unter das Niveau des
Umgebungsdruckes verbunden. Dadurch entsteht eine Saugkraft bei der Umstro-
mung. Der anschliefende Bereich der AuBlenkontur bis hin zum maximalen
Querschnitt der Gondel hat eine geringe Wo6lbung. Somit treten auf der Aufien-
kontur nur schwache schrige Verdichtungsstofle auf. Dadurch wird im Idealfall
eine verlustfreie Verzogerung der Stromung erreicht, wodurch auch der abschlie-
Bende senkrechte Verdichtungssto8 moglichst schwach und verlustarm ist [10,
S. 984-985], [97, S. 59].

Bei Uberschallanwendungen findet vor dem Einlass ein senkrechter Verdich-
tungsstof3 statt. Dieser erhoht den statischen Druck auf der Aufienkontur deutlich
tiber das Umgebungsniveau, sodass keine Saugkraft erzeugt werden kann. Deshalb
wird der Widerstand bei Uberschall-Pitot-Einlissen durch eine Minimierung der
Profilfliche mittels einer scharfen Lippe und einer moglichst geringen Wélbung
der Auf3enseite erreicht [47, S. 359].
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2.2.2 Konstruktive Gestaltung

Bei der Materialauswabhl fiir den Einlass werden typischerweise Leichtbaumateria-
lien berticksichtigt [66, S. 234]. So wird die Lippe iiblicherweise aus Aluminium,
die AuBenbeplankung aus Kohlefaserverbundmaterialien und die Diffusorwan-
dung unter anderem aus Aluminiumverbundwerkstoffen gefertigt [66, S. 234].
Bei der Lippe fillt die Wahl auf Aluminium, da es einerseits widerstandsfa-
hig gegen die auftretenden mechanischen Belastungen und andererseits aufgrund
seiner guten Warmeleitungseigenschaften kompatibel mit Vereisungsschutzme-
chanismen im Bereich der Einlasslippe ist.

Strahltriecbwerke verwenden fiir den Schutz vor Vereisung vorrangig Sys-
teme, die mit heifler Zapfluft aus dem Hochdruckverdichter gespeist werden [66,
S. 242], [67, S. 147]. Hierbei wird die Zapfluft iiber Rohrleitungen und Ventile in
ein umlaufendes perforiertes Rohr in der Einlasslippe geleitet [67, S. 147-149],
vgl. Abbildung 2.10. Durch die Locher dieses Rohrs tritt die heile Zapfluft aus
und erwirmt die Einlasslippe [67, S. 147-149]. Fiir dieses Enteisungssystem wird
Stahl als Material eingesetzt [66, S. 234]. Bei Turboprop-Triebwerken finden hiu-
fig elektrische Enteisungssysteme Anwendung [66, S. 242]. Diese werden in Form
von Heizmatten in die Einlasshiille integriert [66, S. 242], [67, S. 150]. Auf die
Detektion und die Vermeidung von Vereisung wird in Abschnitt 2.3 ausfiihrlich
eingegangen.

Schnittansicht Pitot-Einlass

FI h zur Gondel
AuBenbeplankung ansch zur Gonce

Versteifungselement

Enteisungsluft

Schottwand Akustikauskleidung

Lippe Diffusor

B e

Abbildung 2.10 Komponenten eines Pitot-Einlasses
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Die Diffusorwandung beinhaltet schallabsorbierende Auskleidungen, um die
vom Fan ausgehende Larmbelastung fiir die Umwelt zu reduzieren [66, S. 62/233—
234]. Die Akustikauskleidungen verfiigen iiber eine perforierte Abdeckung und
einen wabenformigen Kern, in dem eindringende Schallwellen ausgeldscht wer-
den [66, S. 62/233-234]. Zudem haben diese Akustikauskleidungen den Effekt der
strukturellen Versteifung. Eine strukturelle Verstdrkung der diinnen AufBenhiille
wird durch umlaufende Versteifungselemente erreicht [66, S. 234]. Der Einlass
wird zumeist iiber eine geschraubte Flanschverbindung mit dem Fan-Gehiuse und
somit der restlichen Gondel verbunden [66, S. 233]. Weiterhin sind Sensoren zur
Ermittlung des statischen Drucks p», des Totaldrucks p;» und der Totaltemperatur
Ty> vor dem Fan in den Einlass integriert [77, S. 579-581].

Uber den Umfang des Einlasses werden hiufig verschiedene Schnittgeometrien
(Cross Sections) eingesetzt, die sanft ineinander iibergehen [10, S. 173-174], [12],
[15], vgl. Abbildung 2.11. Dies erfolgt, um fiir die wirkenden Bedingungen in den
einzelnen Bereichen des Einlasses eine effiziente und sichere Geometrie bereitzu-
stellen [12]. So wird fiir den unteren Sektor des Einlasses eine dicke Geometrie
mit grolem Rundungsradius gewihlt, um starke Stromungsablosungen bei groflen
Anstellwinkeln zu vermeiden [10, S. 173-174], [12]. Dies unterstiitzt zudem die
Unterbringung von Hilfsaggregaten im unteren Bereich der Triebwerksgondel
[10, S. 173-174]. Die seitlichen Einlasssektoren sind gegen Seitenwindeinfliisse
auf der Rollbahn ausgelegt und der obere Sektor fiir minimalen Widerstand im
Reiseflug [10, S. 173-174], [12].

Vorderansicht

A-A  Oben

\

Einlass
B-B  seit
ml eite
C-C  unten
Fanschaufel

f

Abbildung 2.11 Schnittgeometrien iiber den Umfang des Einlasses
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2.2.3 Sonderbauformen

Um zur Erfiillung der jeweiligen Anforderungen an die zugehorige Anwendung
beizutragen, existieren zahlreiche Bauformen von Pitot-Einldssen, die von der
Regel abweichen. Ein Beispiel hierfiir stellt der Einlass des CFM56-Triebwerks
der Boeing B737-300 dar [10, S. 982]. Dieser ist im unteren Bereich abgeflacht,
um geniigend Abstand zum Boden gewéhrleisten zu konnen und somit die Gefahr
des Einsaugens von Fremdkorpern auf der Rollbahn zu reduzieren [10, S. 982],
vgl. Abbildung 2.12 links.

Abflachung Larmdammringe

Ringe

StUtzstruktur

Abbildung 2.12 Abflachung des Einlasses und integrierte Ringe

Weiterhin existieren zahlreiche Konzepte der Lirm- und Stromungsbeeinflus-
sung. So konnten Ringe in den Einlass integriert werden, welche mit Akustikaus-
kleidungen versehen sind, um den Ldrm zu reduzieren [9], vgl. Abbildung 2.12
rechts. Gleichzeitig konnten solche Ringe zur Gleichrichtung der Stromung ver-
wendet werden [98]. Bisher wurden diese Anwendungen allerdings aufgrund der
hohen erforderlichen Masse nicht eingesetzt [9].

Viele Pitot-Einlédsse sind dariiber hinaus auf der Unterseite kiirzer als auf der
Oberseite, vgl. Abbildung 2.13 links. Diese Bauart wird auch bei anderen Einlass-
typen, wie beispielsweise den rechteckigen Einldssen der Concorde, verwendet,
vgl. Abbildung 2.3. Durch diesen positiven Schriganschnitt (Scarf, Stagger, Rake)
wird die Umlenkung um die untere Lippe reduziert und somit die Eintrittswahr-
scheinlichkeit von Stromungsablosungen verringert [11, S. 318-321]. Umgekehrt
existieren auch Studien {iber Einldsse mit negativem Schriganschnitt (Negative
Scarfed Inlets), die den im Triebwerk entstehenden Schall nach oben hin ablen-
ken [9], [99]. Dadurch wird der am Boden wahrnehmbare Lirm reduziert. Jedoch
ist dieses Konzept sehr anfillig fiir Stromungsablosungen im Bereich der unteren
Einlasslippe [9].
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Positiver Schraganschnitt Negativer Schraganschnitt

Abbildung 2.13 Schriganschnitt von Pitot-Einldssen

Stromungsablosungen werden bei Uberschalleinldssen auch durch die Verwen-
dung von Systemen zur Luftabscheidung, wie Offnungsklappen oder Jalousie-
offnungen, vermieden [10, S. 1010-1012]. Dabei wird tiberschiissige Luft aus
dem Triebwerk ausgeleitet [10, S. 1010-1012]. Umgekehrt kann bei langsa-
men Flugzeuggeschwindigkeiten durch diese Offnungen auch zusitzliche Luft
in das Triebwerk eingeleitet werden [10, S. 1010-1012]. Ein dhnlicher Effekt
kann bei Unterschallanwendungen genutzt werden, um bei niedrigen Geschwin-
digkeiten gentigend Luft bei minimalen Druckverlusten und Stromungsstérungen
in den Einlass hineinstromen zu lassen [8, S. 268-269]. Hierbei werden iiber
den Umfang verteilte Klappen oder Schlitze bei langsamen Geschwindigkeiten
gedffnet, sodass die effektive Einlassfliche vergroBert wird [8, S. 268-269],
vgl. Abbildung 2.14. Im Reiseflug werden diese Offnungen verschlossen [9].
Anwendung fand diese Technologie bei zahlreichen Transportflugzeugen, wie
beispielsweise der Boeing 707-347C mit Pratt & Whitney JT3D-7-Triebwerken
[9], [10, S. 1536]. Da bei der Umstromung der Klappen Verwirbelungen und
Ungleichformigkeiten auftreten, wird zusitzlicher Liarm erzeugt [100, S. 114].
Aus Griinden der Lirmreduktion wird diese Technologie in der kommerziellen
Luftfahrt nicht mehr verwendet [62, S. w7].

Zur Vermeidung von Stromungsablosungen existieren weiterhin Konzepte fiir
Einldsse mit variablem Lippenanstellwinkel [11, S. 317]. Diese konnen als gelen-
kig drehbare Lippen [101] oder vorgelagerte bewegliche Profile [102] ausgefiihrt
werden [11, S. 317], vgl. Abschnitt 2.4.2.

Eine potenziell reduzierte Ausdehnung von Ablosezonen und verringerte
Stromungsverluste konnen zudem durch eine halbkreisformige Ausfiihrung des
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Nebenstromklappen im gedffneten Zustand

Abbildung 2.14 Nebenstroméffnungen bei Pitot-Einldssen

Pitot-Einlasses erreicht werden [11, S. 317-318]. Diese Bauweise findet vorran-
gig bei militdrischen Uberschallflugzeugen Anwendung, wie beispielsweise bei
der Dassault Rafale in Abbildung 2.2.

2.3  Einflisse auf die Einlassgestaltung

Die beschriebene Gestaltung von Triebwerkseinldssen spiegelt die an diese
gestellten teils sehr unterschiedlichen aerodynamischen und konstruktiven Anfor-
derungen wider. Diese Anforderungen und ihr Einfluss auf die Gestaltung sind
wihrend des Entwicklungsprozesses miteinander zu vereinen. Je nach Wichtung
der Anforderungen, kann auch die Gestaltung des Einlasses sehr unterschied-
lich ausfallen. Den groften Einfluss auf die Gestaltung kommerziell genutzter
Triebwerkseinldsse haben

das Einlassdruckverhiltnis,

der Stromungswiderstand,

die Gleichformigkeit der Stromung in der Ebene des Fans,

die Masse,

der vorhandene Bauraum,

die Bestindigkeit gegeniiber mechanischen Belastungen, wie aerodynamischen
Lasten, Vogel-, Hagel- oder Fremdkorpereinschlédgen,

der Schutz vor Vereisung,

e die erforderliche Reduktion von Schallemissionen,

e die Zuverldssigkeit,
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e Wartungsanforderungen sowie
e alle auftretenden Kostenarten [47, S. 327 ff.], [62, S. 2].

Das Einlassdruckverhiltnis, die Gleichférmigkeit der Stromung und der Stro-
mungswiderstand konnen als stromungsmechanische Kennzahlen der Einlassge-
staltung zusammengefasst werden [11], [47]. Zudem beschreiben der Schutz vor
Vereisung und Larmminderungsmafnahmen Zusatzfunktionen, die in den Einlass
zu integrieren sind. Diese Anforderungen werden in den nachfolgenden Abschnit-
ten ausfiihrlich erldutert. Die iibrigen Anforderungen werden in Kapitel 4 dieser
Arbeit aufgegriffen.

2.3.1 Aerodynamische Kennzahlen

Einlassdruckverhaltnis

Wihrend des Reiseflugs verzogert der Einlass den freien Luftmassenstrom vor
dem Flugtriebwerk in einen internen Luftmassenstrom mit einer niedrigeren
Machzahl und einem hoheren statischen Druck, um die Anforderungen des
Triebwerks zu erfiillen [11, S. 9]. Bei dieser Umwandlung treten Verluste des
Totaldrucks vom Freistrahl p;( hin zur Fanebene p;, auf. Diese Totaldruckverluste
werden hauptsdchlich durch folgende Faktoren verursacht:

e turbulente Durchmischung in Verbindung mit Stromungsablosung,
e Oberflichenreibung und
e kompressible Effekte, z. B. StoBwellen [11, S. 12].

Das Einlassdruckverhiltnis von p;» zu ps9, auch als Druckriickgewinnung
bekannt, wird allgemein zur Beschreibung der Effizienz der Druckumwandlung
innerhalb des Einlasses verwendet [11, S. 10]:

23
P10

2.1

Tinl =

Pitot-Einlédsse erreichen beim langsamen Unterschallflug Druckriickgewinnungs-
werte von {iber 0,90 [10, S. 963]. Dieser Wert kann im Unterschall mit steigender
Fluggeschwindigkeit auf bis zu 0,99 ansteigen [10, S. 963]. Im Uberschall
sinkt der Druckriickgewinnungswert aufgrund des verlustbehafteten senkrechten
Verdichtungsstoles vor dem Pitot-Einlass auf ein theoretisches Maximum von
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® 7, = 0,98 bei Mach 1,3,
o 7 = 0,90 bei Mach 1,6 und
® 1, = 0,72 bei Mach 2,0 [11, S. 105].

Aufgrund von Reibungsverlusten kann das Einlassdruckverhiltnis zusétzlich um
bis zu 3 % absinken [11, S. 105]. Uberschalleinlisse, die StoBkonfigurationen mit
mehreren schrigen Verdichtungsstofen und einem abschlieBenden senkrechten
Verdichtungsstofl erzeugen, konnen Druckriickgewinnungswerte von 0,96 bis 0,98
bei Mach 1,6 erreichen [36]. Die Einlidsse der Concorde erreichten bei Mach 2,0
eine Druckriickgewinnung von 0,95 [46].

Die Druckriickgewinnung des Einlasses beeinflusst den Schub, den ein Trieb-
werk erzeugen kann [11, S. 11]. Dabei entspricht ein Verlust der Druckriick-
gewinnung von 1 % einem Schubverlust von etwa 1 % bis 1,5 % [11, S. 11].
Dabei kann der Schubverlust bei Geschwindigkeiten iiber Mach 2,0 noch stir-
ker ansteigen [9]. Dieser Zusammenhang resultiert bei einer Fluggeschwindigkeit
von Mach 1,6 in einem Schubnachteil von Pitot-Einldssen gegeniiber Einlidssen
mit StoBkonfigurationen von 6 % bis 16,5 %. Daher werden Pitot-Einlidsse bei
Fluggeschwindigkeiten, die diesen Wert iiberschreiten, unwirtschaftlich und sind
bei Mach 1,3 am besten geeignet [11, S. 105]. Bei Fluggeschwindigkeiten von
Mach 1,6 muss dieser Nachteil beziiglich des reduzierten Schubs iiberwacht und
gegen die Vorteile beziiglich des geringen Widerstands, des stabilen Betriebsver-
haltens und der hohen Gleichformigkeit der Stromung abgewogen werden [11,
S. 105].

Der Einlassdruckverlust wird maB3gebend durch die mittlere Machzahl im
engsten Querschnitt des Einlasses bestimmt [62, S. w4]. Hierbei sollten maxi-
male Werte im Bereich von Mach 0,7 bis 0,8 realisiert werden [62, S. w4], um
Verluste durch lokale kompressible Effekte zu vermeiden.

Gleichformigkeit der Fananstromung
Der Luftmassenstrom, der durch den Einlass zum Fan geleitet wird, muss axial
ausgerichtet und iiber eine moglichst homogene Geschwindigkeits-, Temperatur-
und Druckverteilung verfiigen [11, S. 266]. Die Gleichformigkeit der Stromung
im Querschnitt der Fanebene A, kann durch hohe Anstellwinkel, Seitenwind-
einfliisse und die Gestaltung des Einlasses beeintrichtigt werden [11]. Bei
Reiseflugbedingungen sind Stromungsablosungen aufgrund einer ungeeigneten
Einlassgestaltung der Hauptgrund fiir eine inhomogene Anstrémung des Fans.
Die Gleichformigkeit in der Fanebene ist erforderlich, um Schwingungsanre-
gungen, zusitzlichen Larm und Stromungsablosungen des Fans zu vermeiden [9],
[10, S. 967]. Diese Stromungsablosungen konnen zu Triebwerkspumpen und zum
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Erloschen des Triebwerks fiihren sowie eine verringerte Lebensdauer der Kom-
ponenten und einen Schubverlust zur Folge haben [10, S. 967], [65], [103]. Das
Ausmal} dieser moglichen Auswirkungen ist primédr von der Stirke und Dauer
der Ungleichformigkeit sowie der Grof3e des betroffenen Einlasssektors abhingig
[103, S. 378-379].

Gewisse radiale Ungleichfoérmigkeiten in der Druck- und Geschwindigkeits-
verteilung der Fananstromung sind aufgrund der Grenzschicht des Diffusors stets
vorhanden [11, S. 269]. Die Grenzschicht hat im untersuchten Geschwindig-
keitsbereich jedoch nur einen geringen Einfluss auf den Wirkungsgrad und eine
vernachlissigbare Auswirkung auf die Pumpgefahr des Fans [11, S. 269], [103,
S. 379].

Ungleichférmigkeiten tiber den Umfang haben in der Fananstromung einen
groBeren Einfluss als radiale, da sie in Verbindung mit der Rotation des Fans eine
variierende aerodynamische Belastung der Fanschaufeln hervorrufen [11, S. 269],
[103, S. 379]. Obwohl die detaillierten Auswirkungen dieser Ungleichformigkeit
noch nicht vollstindig verstanden sind [65], stellt das Modell der parallelen Ver-
dichter von Pearson und McKenzie [104] ein allgemeinhin akzeptiertes Modell fiir
die Approximation der transienten Umfangsungleichformigkeit von Verdichtern
dar [11, S. 269-270], [103, S. 380-382], [105], [106]. Da der Fan ein einstufiger
Verdichter ist, kann dieses Modell auch fiir die Ungleichférmigkeit der aus dem
Einlass resultierenden Fananstromung angewendet werden [11, S. 269-270].

Das Modell der parallelen Verdichter unterteilt den untersuchten Verdichter in
zwei separate identische Teilverdichter mit gleicher Drehzahl, aber unterschied-
lichen Eintrittsbedingungen, um die Auswirkungen der Ungleichférmigkeit zu
bestimmen [104]. Einer der Teilverdichter hat als Eintrittsbedingung den niedrigen
Totaldruck des gestorten Gebiets p;, ,.,,- Der andere Teilverdichter spiegelt
den hoheren Totaldruck des ungestorten Bereichs py; 00405, Wieder [11, S. 269—
270], [105]. Es wird weiterhin angenommen, dass die Teilverdichter den gleichen
statischen Austrittsdruck p3 erzeugen [11, S. 269-270], [103, S. 380-382], [105].

Da alle Fanschaufeln mit der gleichen Drehzahl rotieren, miissen die Schau-
feln, die von einem gestorten Gebiet niedrigeren Totaldrucks angestromt werden,
mehr Arbeit verrichten als die Schaufeln in Gebieten hoheren Drucks [11, S. 269—
270]. Daraus resultiert ein erhohtes Druckverhiltnis p3/p;» im gestorten Bereich
[107, S. 460]. Dadurch riickt der Betriebspunkt der Schaufeln im gestorten Gebiet
auf der Drehzahlkonstanten des Verdichterkennfeldes niher an die Pumpgrenze
des Gesamtverdichters [11, S. 269-270], [62, S. w6], [65, S. 278-279], vgl.
Abbildung 2.15.
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Abbildung 2.15 Ungleichférmigkeitseinfluss auf das Verdichterkennfeld

Uberschreitet der Arbeitspunkt der gestorten Region die Pumpgrenze des
Gesamtverdichters konnen Stromungsablosungen auftreten [107, S. 461]. Umfas-
sen diese Stromungsablosungen einen groferen Sektor des Fans, kann die
Fanstromung abreiflien [11, S. 269-270], [103, S. 378]. Dadurch kann sich die
Stromungsrichtung umkehren, was als Verdichterpumpen bekannt ist [11, S. 269—
270]. Daher muss die Pumpgrenze des Verdichters einen Spielraum beziiglich der
Ungleichférmigkeit der Anstromung beinhalten [11, S. 269-270].

Der Einfluss einer Ungleichférmigkeit kann durch verschiedene
Ungleichformigkeitskoeffizienten/-korrelationen (Distortion Coeffi-
cients/Correlations, DCs) quantifiziert werden, beispielsweise DC(60), DC(90),
DC(120), K 42, Kp oder K,qq [11, S. 270-272], [103, S. 380], [108]. Der hiufig
verwendete DC(60)-Wert beschreibt den Einfluss einer Ungleichformigkeit
in einem 60°-Sektor. Bei einem Umfangswinkel von mindestens 60° erreicht
eine Ungleichformigkeit ein signifikantes Ausmaf} [11, S. 270-272], [103]. Zur
Ermittlung des DC(60)-Koeffizienten sind die Druckwerte in der Fanebene
erforderlich. Diese werden mit einer sechsarmigen Sonde nach ARP 1420 C
[105], [109], [110], [111] aufgenommen. Der DC (60)-Koeffizient wird aus dem
mittleren Totaldruck p;3 4y¢, dem mittleren Totaldruck des Sektors mit minimalen
Wert pr2,avg60°,min und dem mittleren kinematischen Druck g7 4 bestimmt [11,
S. 2711, [103, S. 380]:

Pt2,avg — Pt2,avg60°,min
q2,avg

DC(60) = 2.2)
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Ein DC(60)-Koeffizient von 0,5 wird typischerweise gefordert, jedoch konnen
die meisten Verdichter Werte bis 1,0 tolerieren [103, S. 380].

Luftwiderstand

Der Schub Fj, ins, der vom installierten Triebwerk auf das Flugzeug iibertra-
gen wird, ergibt sich aus dem vom Triebwerk erzeugten Bruttoschub (Gross
Thrust) Fgoss vermindert um alle negativ beitragenden Widerstands- und Verlust-
krifte [10, S. 947-958], [11], [47, S. 125-128], [62], vgl. Abbildung 2.16. Auch
sind fiir eine bessere Vergleichbarkeit unterschiedlicher Flugzeugmuster entdi-
mensionalisierte Angaben dieser Krifte verbreitet [97, S. 36-37]. Diese normieren
die besagten Krifte beziiglich der Fliche der Tragfliigel und des kinematischen
Drucks [97, S. 36-37].

Installierter Uninstallierter  Interne Uberlauf- Gondelheck-
Nettoschub ~ Nettoschub Einlassverluste widerstand korperkraft
Fn,inst = Fn,uninst - Dinl,int - Dnacf,ext - Daft—end
—_— —_—
Bruttoschub ~ Aufstau- Zulauf- Gondelvor-
widerstand widerstand  korperkraft
F:gross_ Dram Dpre + be

Abbildung 2.16 Zusammensetzung des installierten Nettoschubs

Die Differenz aus dem von den Triebwerken unter Vernachldssigung von
Zapfluftmassenstromen erzeugten Bruttoschub

Fgross = (mO + mfuel) - C9 + (P9 - PO) - Ay, (23)

und dem Aufstauwiderstand (Ram Drag), der aus der Verzogerung der Luft beim
Eintritt in den Einlass entsteht [97, S. 38],

Dyam = myg - co 24

ergibt den uninstallierten Nettoschub F; ,uins; als Funktion des Triebwerks-
luftmassenstroms nig, des Brennstoffmassenstroms 71 s, der Diisenaustrittsge-
schwindigkeit cg, des Diisenaustrittsdruckes pg, der Diisenaustrittsfliche Ao, des
Umgebungsdrucks po und der Fluggeschwindigkeit co [47, S. 126-128].
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Die Installation des Triebwerks in die Gondel bestimmt die verbleibenden
Widerstandskomponenten, namentlich

e den Widerstand, der aus dem Einlassdruckverlust (Internal Inlet Losses)
resultiert, Dju;.ins,

e den externen Gondelvorkorperwiderstand (External Nacelle Front Drag)
Dyacf ext» auch Uberlaufwiderstand (Spillage Drag) genannt, und

o der Gondelheckkorperkraft (Aft-End Drag, Aft-Body Drag) Dgfr—ena [10,
S. 955-956], [47, S. 125].

Der aus dem Einlassdruckverlust m;,; resultierende Widerstand Djp; ;,; hdngt
hauptsdchlich vom Totaldruckverlust im Einlass und somit von der Gestaltung
des Einlasses ab. Der externe Gondelvorkorperwiderstand Dy ex; Oder Uber-
laufwiderstand wird ebenfalls hauptsidchlich durch die Geometrie des Einlasses
bestimmt. Dieser Widerstand resultiert aus dem Zulaufwiderstand (Additive Drag,
Pre-Entry Drag) D, und der Gondelvorkorperkraft (Cowl Forebody Drag) D s,
[10, S. 942], [47, S. 347], vgl. Abbildung 2.17.

Schnittansicht Gondelvorkérper Querschnitt am maximalen
Gondeldurchmesser Apqx

Gondelvorkérperkraft Dy,

Zulaufwiderstand

|

|

|
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|

Dpre et ‘ 1
— o | :
} Fangstromréhre ! I I
! I | |
! I I I
} I I I
! | Interne } !
| . | |

! ! Einlassverluste | }
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14 I 4 | 4, !

Rotationsachse des Triebwerks

Abbildung 2.17 Zusammensetzung des Einlasswiderstands

Der Einlass umfasst die dufiere Gondeloberfliche zwischen der Ebene des
Triebwerkeintrittsquerschnitts A; und der Fanebene A;. Somit beschreibt er nur
einen Anteil des Gondelvorkdrpers, der sich von der Einlassvorderkante bis zur
Ebene des maximalen Gondelquerschnitts A,,,; erstreckt. Dennoch hingt der
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externe Gondelvorkorperwiderstand vorrangig von der Einlasskontur ab. Ande-
rungen der Einlasskontur haben einen grofen Einfluss auf die Druckverteilung
auf dem gesamten Vorkorper. Deshalb sollte bei der Untersuchung des Ein-
lasswiderstands der gesamte Gondelvorkorper in Betracht gezogen werden [11,
S. 194-195]. Im Idealfall sollte der Einfluss des Einlasses auf das gesamte Flug-
zeug untersucht werden, um mogliche Interaktionen mit dem Flugzeugrumpf oder
den Tragflachen abschitzen zu konnen.

Der Zulaufwiderstand D, ist eine Kraft, die durch das Integral der Differenz
zwischen dem statischen Druck auf der Fangstromrohre p,,; und dem Umge-
bungsdruck pg ermittelt wird. Fiir divergierende Fangstromréhren mit Ag/A| < 1
resultiert dabei eine Widerstandskraft, bei konvergierenden, Ag/A; > 1, ergibt
sich eine Saugkraft. Die Fachliteratur [10, S. 195], [11, S. 194], [47, S. 345-346],
[62, S. w7], [71] stellt zahlreiche Definitionen dieser Kraft bereit. Eine Variante
ist die Impulsform als Funktion des Triebwerksmassenstroms nig, der Triebwerks-
eintrittsgeschwindigkeit c¢1, der Fluggeschwindigkeit cg, des Triebwerkseintritts-
drucks p1, des Umgebungsdrucks pg und des Triebwerkseintrittsquerschnitts A
[10, S. 951], [47, S. 345-346]:

Ay

Dpre = /(pext — po)dA = mo(c1 — co) + (p1 — po)Ai. (2.5)
Ao

Die Gondelvorkorperkraft Dy, ist die Summe aus Druck- und Reibungswider-
stand iiber dem Vorkorper zwischen dem Staupunkt auf der Einlasslippe A; und
dem maximalen Gondeldurchmesser A4y [10, S. 947-950]:

Amu/\' Aml,lx
Dy = f (Pext — po)dA + / rdA. 2.6)
Ay Aj

Der erste Term dieser Gleichung reprédsentiert den axialen Druckwiderstand,
auch Profilwiderstand genannt. Der axiale Druckwiderstand ergibt sich aus
der Differenz des in Stromungsrichtung projizierten statischen Drucks auf der
duBeren Gondeloberfliche p.,; und des statischen Umgebungsdrucks pg. Der
zweite Term beschreibt den Reibungswiderstand resultierend aus den viskosen
Scherspannungen t in der Grenzschicht des Gondelvorkorpers.

In Abhiéngigkeit der Wolbung der duBleren Einlasskontur kann der statische
Druck auf dem Gondelvorkorper wihrend des Unterschallreiseflugs unter das
Druckniveau des Umgebungsdrucks gesenkt werden. In diesem Fall entsteht eine
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Saugkraft (Lip Suction Force, Cowl Thrust Force) [11, S. 194-196], [47, S. 125].
Im Uberschallbetrieb ist der statische Oberflichendruck pe; aufgrund des Ver-
dichtungsstoBes vor dem Einlass erhoht, weshalb keine Saugkraft erzeugt werden
kann. Dieser zusitzliche Widerstand ist auch als Stowiderstand (Wave Drag)
bekannt [74]. Der erhdhte Druck erfordert scharfe und diinne Geometrien, die
weitere Verdichtungsstole vermeiden und die projizierte Flache des Vorkorpers
minimieren.

Die Gondelheckkorperkraft Dy f;—enqg umfasst alle in der Diisenregion auftre-
tende Widerstinde (Base Drag, Boattail Drag) und wird in dieser Arbeit nicht
detailliert betrachtet [47, S. 125].

2.3.2 Schutz vor Vereisung

Der Schutz des Flugzeugs und seiner Triebwerke vor Eisansammlungen und deren
negativen Folgen stellt seit Beginn der Luftfahrt eine konstruktionstechnische Her-
ausforderung dar. Deshalb wurden bereits in den 1930er bis 1940er Jahren erste
Eisschutzsysteme (Ice Protection Systems, IPSs) untersucht und entwickelt [112],
[113].

Potenziell nachteilige Auswirkungen der Vereisung sind eine verringerte Ablo-
seresistenz und ein erhohter Luftwiderstand des Flugzeugs [114]. Dies kann zu
einer Verringerung der Steigrate, der maximalen Fluggeschwindigkeit und der
Antriebseffizienz sowie zu einem erhohten Kraftstoffverbrauch und verldnger-
ten Rollwegen fiihren [114]. Dariiber hinaus konnen Vereisungen in ungenauen
Sensor- und Sondendaten, z. B. fiir die Fluggeschwindigkeit, sowie in einer ver-
schlechterten Flugzeugsteuerung resultieren [114]. Im Bereich des Einlasses kann
Eisbildung zu Stromungsablosungen fiihren. Weiterhin kann Eis abplatzen und
hinter dem Einlass liegende Komponenten, wie den Fan, beschidigen.

Die genannten Effekte konnen zu gefihrlichen oder sogar katastrophalen
Ereignissen fiihren [78]. Daher miissen Flugzeugkomponenten, wie

die Windschutzscheiben im Cockpit,

die Tragflichen und andere Auftriebsfliachen,

das Triebwerk, einschlieBlich des Einlasses und des Fans, sowie
Messsysteme, z. B. die Druck- und Temperatursonden

vor Eisansammlungen geschiitzt werden [77, S. 762], [78], [113]. Fir die
luftfahrttechnische Zulassung eines IPS muss die Einhaltung der von der
Europidischen Agentur fiir Flugsicherheit (EASA) in Bauvorschrift CS-25.1419
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(Certification Specification) [34] definierten Anforderungen bei maximaler Ver-
eisungsgefahr nachgewiesen werden. Zudem miissen moderne Flugzeuge und
ihre Komponenten einen bestimmten Grad an Vereisung sicher und ohne grofere
Leistungseinbuflen tolerieren konnen [34]. Auf diese Weise kann im Falle einer
Fehlfunktion des IPS fiir eine bestimmte Zeitspanne ein sicherer Flug gewéhrleis-
tet werden. Weiterhin lésst sich dadurch der Energiebedarf des IPS, der z. B. durch
das Zapfluftsystem oder die elektrischen Generatoren des Triebwerks gedeckt
wird, minimieren.

Vereisungsbedingungen

Zahlreiche Studien [114], [115], [116], [117] befassen sich mit den Mechanismen
der Eisbildung an Flugzeugen, die weiterhin nicht vollstindig verstanden sind.
Eisbildung am Flugzeug kann sowohl am Boden als auch wéhrend des Fluges
auftreten [77, S. 763]. Am Boden gebildetes Eis wird durch Enteisungsfluide am
jeweiligen Flughafen entfernt. Eis, das sich wihrend des Fluges bildet, ist durch
Technologien, die in das Flugzeug integriert werden, zu entfernen oder bereits in
der Entstehung zu verhindern [77, S. 763].

In Wolken kann Wasser in Form unterkiihlter Tropfchen (Super-cooled
Droplets) bis zu Temperaturen von —40 °C im fliissigen Zustand verbleiben [77,
S. 763], [114]. Um zu gefrieren, muss das Wasser seine verborgene innere Gefrier-
wirme (Latent Heat of Freezing) abgeben, um sich in Eis umzuwandeln. Diese
Wirmeabgabe kann an die Umgebungsluft erfolgen, wodurch Eiskristalle entste-
hen, oder an eine Oberfldche, was zur Eisbildung auf dieser fiihrt [77, S. 763],
[118]. Wihrend des Fluges in Wolken bei Temperaturen um oder unter dem
Gefrierpunkt von 0 °C konnen unterkiihlte Tropfchen auf die Flugzeugoberfliche
auftreffen, gefrieren und zu Eisansammlungen fiihren. Innerhalb des Einlasskanals
des Flugtriebwerks kann Eis durch adiabatische Kiihlung (Adiabatic Cooling) bei
Temperaturen iiber dem Gefrierpunkt von bis zu +5 °C entstehen [113]. Neben
der Temperatur hingt die Menge des entstehenden Eises und die Entstehungsrate
auf einer Oberflache von der Form, Grof3e und Beschaffenheit der Oberfldche, der
relativen Geschwindigkeit der Tropfchen zur Oberfliche sowie der Konzentration
von fliissigem Wasser und der Tropfchengrofle innerhalb der Wolke ab [113],
[114]. Dariiber hinaus ist die Wirmeiibertragung zwischen der Oberfliche und
dem Tropfchen von Bedeutung. Diese ist abhingig von verschiedenen physikali-
schen Effekten, wie der aerodynamischen Erwidrmung, der konvektiven Kiihlung,
der Verdunstungskiihlung und der latenten Gefrierwédrme [113], [114].

Die beiden Hauptformen der Vereisung sind Raueis (Rime Ice) und Klareis
(Glaze Ice) [113], vgl. Abbildung 2.18. Raueis entsteht, wenn die Tropfchen
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beim Aufprall auf die Oberfliche vollstindig gefrieren. Dies fiihrt zu Luftein-
schliissen, durch die eine milchige, undurchsichtige Struktur entsteht [77, S. 764].
Meistens sind Raueisansammlungen stromlinienférmig und sprode, weisen aber
eine grofe Oberflaichenrauheit auf [77, S. 764]. Durch das Anwachsen von
Raueisansammlungen konnen sich Horner bilden, die iiber deutlich schlechtere
Stromungseigenschaften verfiigen [113].

Raueis Klareis

Abbildung 2.18 Eisansammlungsformen auf aerodynamischen Profilen

Das transparente, durchscheinende Klareis stellt die kritischere Form der Ver-
eisung dar. Es kann sich bilden, wenn beim Aufprall auf die Oberfliche nur ein
Teil des auftreffenden Wassers sofort gefriert [114]. Dies ist bei Kombinationen
von warmen Temperaturen, grolen Geschwindigkeiten oder hohen Wasserkon-
zentrationen in Wolken moglich [114]. Das verbleibende fliissige Wasser kann
entlang der Oberfldche in hintere Regionen flieBen, gefrieren und lokale Verdi-
ckungen bis hin zu Hornern bilden [114]. Die Oberfliche von Klareis hat eine
geringe Rauheit, kann jedoch Risse von bis zu einem Millimeter und Knétchen
von mehreren Millimetern Hohe bilden [101]. Weiterhin existieren Mischformen
von Raueis und Klareis, die die negativen Eigenschaften beider Hauptformen in
sich vereinen [77, S. 764].

Eisdetektion

Die Erkennung des Beginns von Vereisungsbedingungen ist wichtig, um deren
gefdhrliche Auswirkungen zu verhindern und um Energieverschwendung durch
ein permanent aktives IPS zu umgehen. Frither mussten die Piloten Eisbildung
auf den Cockpit-Scheiben und Wischerblittern erkennen. Heutzutage existieren
Eisdetektoren, um die Arbeitsbelastung der Piloten zu reduzieren und die Zuver-
lassigkeit der Eiserkennung bei Nachtfliigen zu erhohen [113]. Eisdetektoren
informieren die Besatzung iiber das Vorhandensein von Vereisungsbedingungen
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und/oder aktivieren das IPS [113]. Dariiber hinaus erkennen sie den Austritt
aus Vereisungsbedingungen, wodurch der Energieverbrauch durch rechtzeitige
Abschaltung des IPS reduziert werden kann.

Eisdetektionssysteme fiir Flugzeuge konnen als

e beratende Eisdetektionssysteme,
e primir manuelle Eisdetektionssysteme und
e primir automatische Eisdetektionssysteme

ausgefiihrt werden [119]. Beratende Eisdetektionssysteme dienen als Absicherung
fiir die Erkennung von Vereisungsbedingungen, die von der Flugbesatzung basie-
rend auf Temperaturdaten und sichtbarer Feuchtigkeit erkannt werden miissen.
Primir manuelle Systeme informieren die Besatzung iiber die aktuellen Ver-
eisungsbedingungen, wobei die Aktivierung des IPS der Besatzung iiberlassen
bleibt. Im Gegensatz dazu erkennen primir automatische Systeme Vereisungsbe-
dingungen, aktivieren das IPS und informieren die Besatzung iiber beides.

Eisdetektionssysteme konnen auf thermischen, optischen und mechanischen
Prinzipien basieren [119]. Thermische Systeme zeigen das Vorhandensein von
Eis an, indem sie z. B. eine Anderung des Temperaturgradienten einer beheiz-
ten Oberfliche messen. Diese Anderung kann durch die Schmelzwirme von
potenziell angesammeltem Eis, das auf der beheizten Oberfliche schmilzt, ent-
stehen [113]. Diese Systeme werden bislang noch nicht serienmifig eingesetzt.
Optische Detektionssysteme von Penny & Giles [120] nutzen Lichtstrahlen zum
Erfassen der Wachstumsgeschwindigkeit des Eises [119]. Anwendung finden
sie bei Rotorfliiglern, wie dem Agusta Westland AW101 und dem Sikorsky S-
92. Altere militirische Transportflugzeuge nutzen mechanische Eisdetektoren mit
einem rotierenden Zylinder von Lucas Aerospace [113], [121]. Hierbei wird ein
kleiner Zylinder an einem Abstreifblech entlang rotiert und das zum Abstreifen
erforderliche Drehmoment gemessen. Bei der Bildung von Eis erhoht sich das
Drehmoment und Eisbildung wird erkannt.

Die meisten Verkehrsflugzeuge verwenden elektromechanische Eisdetektoren
von UTC Aerospace Systems [122]. Diese Eisdetektorbauart regt eine Sonde im
Luftstrom zu Schwingungen mit einer konstanten Frequenz von etwa 40 kHz
an [77, S. 769], [113]. Sobald sich Eis an der Sonde ansammelt, erhoht sich die
schwingende Masse, wodurch die Frequenz reduziert wird. Unterschreitet die Fre-
quenz einen Schwellenwert, wird Vereisung signalisiert [113]. Durch Aufheizen
der Sonde wird diese vom Eis befreit und der Vorgang kann wiederholt werden
[77, S. 769].
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Eisschutzsystemarten

Die von Eisansammlungen ausgehende Gefahr kann durch Eisverhiitung (Anti-
Icing) oder Enteisung (De-Icing) vermieden werden [77, S. 763]. Eisverhiitung
beschreibt die Vorbeugung von Eisansammlungen, wihrend Enteisung die zykli-
sche Entfernung kleiner Eisansammlungen von einer Oberflache beschreibt [77,
S. 763]. Jedes Eisverhiitungssystem kann auch als Enteisungssystem fungieren,
um somit den erforderlichen Energieverbrauch zu reduzieren. Jedoch gewihr-
leistet der Eisverhiitungsbetrieb die aerodynamisch beste Oberflache. Dariiber
hinaus konnen Eisverhiitungssysteme im Verdampfungsbetrieb oder im Nassflie3-
betrieb arbeiten [113]. Vollstindig verdampfende Systeme entfernen alle Spuren
von Wasser von einer Oberfliche durch Erwidrmung. Diese Methode erfordert
sehr hohe Energiemengen. Systeme im Nassfliebetrieb verhindern eine Eisabla-
gerung, indem sie die Oberfldche nur iiber den Gefrierpunkt des Wassers erhitzen,
wodurch viel weniger Energie benotigt wird. Aus Sicherheitsgriinden muss jedoch
beriicksichtigt werden, dass weiterflieBendes Wasser stromabwirts der beheizten
Oberfliache erneut eine Eisablagerung bilden kann, sogenanntes Runback-Eis [77,
S. 7671, [113].

Enteisungssysteme werden hiufig auf Oberflachen eingesetzt, die einen gewis-
sen Eisansatz tolerieren konnen oder bei bauartbedingt nur stark eingeschrinkt zur
Verfiigung stehender Energie. Im Gegensatz dazu werden Eisverhiitungssysteme
in der Regel in Bereichen eingesetzt, die anfillig fiir eine gestorte Aerodynamik
sind oder in denen abplatzendes Eis gefihrliche Schéiden verursachen kann.

Der Energiebedarf von IPSs wird beispielsweise auf Tragflichen durch die
Kombination von Verdampfungsbetrieb und NassflieBbetrieb optimiert [113].
Wihrend fiir die aerodynamisch empfindlichere Oberseite ein verdampfendes Sys-
tem verwendet wird, wird auf der Unterseite ein nasslaufendes System eingesetzt,
welches die Bildung von aerodynamisch tolerierbarem Runback-Eis stromab der
beheizten Fliche ermoglicht [113].

In der Luftfahrt fanden bisher pneumatisch, elektrisch oder chemisch betrie-
bene IPSs Anwendung [113], vgl. Abbildung 2.19.

Pneumatische IPSs konnen heile Zapfluft (Bleed Air) aus dem Verdichter
des Triebwerks zum Vereisungsschutz nutzen oder Druckluft verwenden, um
Gummimatten aufzupumpen und somit das Eis abplatzen zu lassen. Enteisungs-
flissigkeiten setzen den Gefrierpunkt von Wasser herab und 16sen somit Eis
auf. Elektrische IPSs konnen auf elektrothermischen, elektromechanischen oder
hybriden Prinzipen basieren. Wihrend elektrothermische IPSs Heizelemente zum
Aufheizen der Oberfliche nutzen, regen elektromechanische IPSs die Aufenhiille
zum Schwingen an, wodurch angesammeltes Eis abplatzt.
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Abbildung 2.19 W”—kpnnZ'p
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Dartiiber hinaus existieren zahlreiche innovative Eisschutzsysteme, die noch
nicht Einzug in den Serienbetrieb hielten. Dazu zéhlen beispielsweise

eisabweisende Beschichtungen [123], [124], [125],

Ultraschallwellen,

Mikrowellen,

Elektrolyse,

Formgedichtnislegierungen (Shape Memory Alloys, SMAs),

Piezoelektrika sowie

Hybridsysteme elektrothermischer und elektromechanischer IPSs [77, S. 762],
[112], [113], [126].

HeiBlufteisschutzsysteme

Viele Jahre waren HeiBluft-IPSs aufgrund der guten Verfiigbarkeit heiler Trieb-
werkszapfluft die bevorzugten Systeme fiir den Eisschutz der Tragflichen und
des Leitwerks von Verkehrsflugzeugen [77, S. 769], [127]. Jedoch sind fiir diese
groBen Flichen signifikante Mengen Zapfluft erforderlich und somit Leistungs-
verluste sowie zusétzlicher Installations- und Wartungsaufwand einhergehend
[127]. Auch deshalb wurden in jiingerer Vergangenheit zunehmend elektrische
Systeme in Flugzeugen (More-Electric Aircraft) verwendet, beispielweise beim
Vereisungsschutz der Tragflichen der Boeing 787 [112], [127]. Aufgrund ihrer
Nihe zum Triebwerk werden HeiB3luft-IPSs weiterhin vorranging im Einlass von
Strahltriebwerken eingesetzt [113]. Bei Triebwerksarten mit geringeren Men-
gen an verfiigbarer Zapfluft, wie Turboproptriebwerken, oder bei komplexeren
Einlassformen, wie dreidimensional geformten Einlasskanilen (S-Ducts), werden
elektrothermische Systeme bevorzugt [113].
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HeiBluft-IPSs werden vorrangig im Eisverhiitungsbetrieb eingesetzt [113].
Eine Ausnahme stellen die Tragflichen der Lockheed C130-Hercules dar, die
mittels zyklischem Enteisungsbetrieb geschiitzt werden [113].

In HeiBluft-IPSs wird Verdichterzapfluft mit einer Temperatur von 200 °C
[114] bis 260 °C [57], [127] durch isolierte Rohre und Ventile zum sogenann-
ten Piccolo-Rohr in der Fliigel- oder der Einlassvorderkante geleitet [77, S. 770],
vgl. Abbildung 2.20 links. Das Piccolo-Rohr verlduft innenliegend entlang der
gesamten Vorderkante. Es ist mit Lochern versehen, um eine gleichméBige
Verteilung der Zapfluft innerhalb der Vorderkante zu gewihrleisten und somit
den erforderlichen Zapfluftmassenstrom zu minimieren [113]. Zur Maximierung
des Wirmeiibergangs besteht die Vorderkante im Allgemeinen aus Aluminium
[113]. Weiterhin werden Schottwiinde eingesetzt, um naheliegende Komponen-
ten vor den hohen Temperaturen zu schiitzen und um die Abluft durch die
Abluftbohrungen auszuleiten [113].

HeiBlufteisschutzsystem Drucklufteisschutzsystem

Warmeleitende Aufblasbare

Vorderkante

Aufblasstatus
100% 50% 0%

Ausleitung
\> Schottwande
L-HeiBe Zapfluft % N \
Piccolo-Rohr

Abbildung 2.20 Gestaltung pneumatischer Eisschutzsysteme

Bewegliche Strukturen, wie z. B. die Vorfliigel (Slats), konnen durch den
Einsatz von Teleskoprohren und flexiblen Kupplungen mit Zapfluft versorgt wer-
den [77, S. 770], [75]. Weiterhin konnen Druck- und Temperatursensoren, ein
Uberhitzungsschutz und Druckbegrenzungs-, sowie Absperrventile erforderlich
sein, um Systemfehler zu erkennen und zu behandeln [113]. Dariiber hinaus
stellt die Bestimmung und Regelung des erforderlichen und des verfiigbaren
Zapfluftmassenstroms sowie seiner Temperatur ohne negative Beeinflussung der
Flugeigenschaften eine Herausforderung dar [113].

Drucklufteisschutzsysteme
Druckluft-IPSs werden typischerweise in Form pneumatischer Enteisungsmatten
auf den Tragflichen von Turboprop-Flugzeugen eingesetzt [78]. Sie konnen nur
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als Enteisungssysteme betrieben werden. Enteisungsmatten bestehen aus aufblas-
baren Druckzellen. Dies sind zumeist synthetische Gummibélge oder -schlduche
(Pneumatic Boots), die entweder parallel oder senkrecht (Abbildung 2.20 rechts)
zur Stromungsrichtung angeordnet sind [77, S. 766], [78]. Die Installation der
etwa zwei Millimeter dicken Matten erfolgt vorrangig im Bereich der Vor-
derkante, wo das hochste Potenzial fiir die Eisbildung besteht [77, S. 766],
[113].

Das Druckluft-IPS erlaubt Eisdicken von etwa 0,6 cm bis 1,3 cm bevor Luft
in die Schlduche gepumpt wird, um diese aufzublasen [113]. Dieser Prozess
kann automatisch oder durch die Besatzung eingeleitet werden und ist nach einer
Zeitspanne von fiinf bis sechs Sekunden abgeschlossen [77, S. 766]. Durch die
Ausdehnung der aufgeblasenen Schlduche bilden sich Risse im Eis und es platzt
durch die wirkenden Stromungskrifte ab [113]. Anschliefend muss die Luft
wieder abgesaugt werden, um die stromungsmechanische Beeinflussung durch
die Schlduche zu minimieren. Bei niedrigem Umgebungsdruck in grofer Hohe
muss zudem ein Unterdruck erzeugt werden, damit die Schlduche weiter auf der
Fliigeloberfliche aufliegen [113].

Das Zulassen einer gewissen Eisdicke lidsst die Moglichkeit einer zu spi-
ten Aktivierung des IPS offen und riskiert somit groere Eisansammlungen, die
zu Stromungsablosungen an den Tragflichen fiihren konnen. Diese konnen zum
Verlust der Kontrolle iiber das Flugzeug und letztlich zum Verlust des Flug-
zeugs fiihren. Daher ordnet die Luftfahrtbehtrde der Vereinigten Staaten von
Amerika FAA fiir einige Flugzeugtypen mit Druckluft-IPS bei Detektion von
Vereisungsbedingungen die sofortige Aktivierung des Systems an [113].

Druckluft-IPSs kombinieren eine akzeptable Masse mit einem relativ geringen
Leistungsbedarf [113]. Allerdings sind die Gummischlduche normalerweise auf
Neoprenbasis und somit erosionsanfillig, was zu einer begrenzten Lebensdauer
fiihrt [113]. Zusédtzlich werden bei einigen Druckluft-IPSs Beschichtungen mit
reduzierter Haftfestigkeit zur Verbesserung der Abwurffihigkeit eingesetzt [113].
Dartiber hinaus gibt es Untersuchungen zu Druckluft-IPSs mit pulsierenden Auf-
blaszyklen und Fokus auf Minimierung des zusitzlichen Luftwiderstandes, der
durch das Aufblasen der Schlduche entsteht [113], [128].

Fliissigkeitseisschutzsysteme

Zu Beginn der IPSs in den 1930er Jahren waren Fliissigkeits-IPSs weit verbreitet
[113]. Auch heute werden sie noch in vielen kleinen und mittelgroen Flugzeu-
gen eingesetzt, z. B. in Flugzeugen der Marken Beech, Cessna, Cirrus, Diamond,
Piper und Mooney [112], [113]. Das System wird nur von CAV Aerospace [129]
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hergestellt und ist fiir den Eisverhiitungsbetrieb konzipiert, kann aber auch zur
Enteisung von bestehenden Eisansammlungen eingesetzt werden [113].

Fliissigkeits-IPSs entfernen Eis mittels einer Enteisungsfliissigkeit auf Glykol-
basis, z. B. TKS-Enteisungsfluid [130], welches den Gefrierpunkt von Wasser
herabsetzt [112]. Die Enteisungsfliissigkeit wird in Tanks gelagert und iber
Leitungen in einen Verteilungskanal im zu enteisenden Bauteil, z. B. eine
Fliigelvorderkante, gepumpt. Die zu enteisende Oberfliche verfiigt iiber mikro-
porose Locher, durch die die Fliissigkeit an die Oberfliche flieit, wo sie das
angesammelte Eis aufschmilzt und weitere Eisbildung verhindert, vgl. Abbil-
dung 2.21. AnschlieBend flieBen die Enteisungsfliissigkeit und das geschmolzene
Wasser durch die wirkenden Stromungskrifte stromabwirts entlang der Oberfld-
che. Dabei wird die Entstehung von Runback-Eis aufgrund des herabgesetzten
Gefrierpunktes vermieden [113].

Abbildung 2.21 Fliissigkeitseisschutzsystem
Gestaltung von Fliissig-

keitseisschutzsystemen

Vorderkante
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Vorratstank

Enteisungsfluid

Vorteile des Fliissigkeits-IPS sind der geringe Bedarf an elektrischer Ener-
gie und die relativ geringe Masse der Versorgungsleitungen und des Vorratstanks
[113]. Die Masse des Fluids ist jedoch der Haupttreiber fiir die Gesamtmasse des
Systems, was bei Leichtflugzeugen zu einer typischen Masse des Systems von
45 bis 70 kg fiihrt [113]. Der Hauptnachteil des Fliissigkeits-IPS besteht darin,
dass es nur funktioniert, solange Enteisungsfliissigkeit vorhanden ist, wodurch
eine Fliissigkeitsleckage oder ein zu kleines Reservoir zu gefihrlichen Ereignissen
fithren konnen [113].

Elektrothermische Eisschutzsysteme

Elektrothermische IPSs sind die bevorzugte Wahl fiir den Eisschutz der Pro-
peller von Turboprop-Triebwerken sowie fiir Rotorblitter von Hubschraubern
[113]. Fiir diese Anwendungen werden elektrothermische Anwendungen gegen-
tiber HeiBluft-IPSs bevorzugt, da die Zufiithrung von Zapfluft in die rotierenden
Blétter herausfordernd ist und die Temperatur der Zapfluft fiir die iiblicherweise
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verwendeten Glas- und Kohlefasermaterialien moderner Rotorblitter zu hoch ist
[113]. Elektrothermische IPSs werden bei Rotorblittern normalerweise im zykli-
schen Enteisungsbetrieb verwendet, da selten ausreichend elektrische Energie fiir
einen Eisvermeidungsbetrieb zur Verfiigung steht [77, S. 768], [113]. Selbst ein
Hubschrauber mittlerer Grofe erfordert allein fiir den Enteisungsbetrieb einige
zehntausend Watt [113]. Aufgrund der Entwicklungstendenzen bei Triebwerken
hin zu geringerem verfiigbaren Zapfluftmassenstrom werden elektrothermische
IPS jedoch zunehmend fiir die Anwendung in Betracht gezogen [113]. Die
Anwendung des elektrothermischen IPS auf den Tragflichen der Boeing B787
erfordert etwa 100 bis 200 kW elektrische Leistung [79, S. 267], [113]. Dariiber
hinaus werden elektrothermische IPSs in Form diinner, transparenter Heizfolien
fiir den Vereisungsschutz der Cockpitfrontscheibe und vorhandener Messsonden,
wie der Staudrucksonde, verwendet [77, S. 769-770], [113].

Elektrothermische IPSs verwenden Widerstandsheizelemente zur Entfernung
von Eis, vgl. Abbildung 2.22 links. Die Heizelemente konnen aus geitzten Folien,
Drihten, Geweben, gespritztem Metall oder beschichteten Kohlefasern beste-
hen [113]. Die Heizelemente sind zudem beidseitig elektrisch isoliert. Dariiber
hinaus sind Leitungen fiir die Stromversorgung und die Steuerelektronik sowie
Schutzmechanismen zur Vermeidung sehr hoher Temperaturen, wie z. B. Tempe-
raturfiihler, erforderlich. Eine Gesamtmasse des IPS von weniger als 20 kg kann
durch den Einsatz von Heizelementen auf Grafitbasis erreicht werden, die von der
NASA entwickelt wurden [112], [131]. Elektrothermische Systeme sind saubere
und effiziente IPS-Losungen mit einer langen Lebensdauer, die im hohen Maf
von der Verlegung der Leitungen und deren Anschliissen abhédngt [113].

Elektrothermischer Schutz Elektromechanischer Schutz

Metallische
Vorderkante

Anschluss-  Schwingende

kasten metallische /

Haut
Faserverbundstruktur

Isolationslagen

Heizelemente Elektromagnetische Aktoren

Abbildung 2.22 Gestaltung elektrischer Eisschutzsysteme
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Elektromechanische Eisschutzsysteme
Mogliche Losungen fiir elektromechanische IPSs sind beispielsweise

e die Enteisung mittels interner elektromagnetischer Aktoren [132] (Electro-
Impulse De-Icing, EIDI),

e die Enteisung mittels externer elektromagnetischer Aktoren [133] (Electro-
Expulsive De-Icing, EEDI) und

e die Enteisung mittels externer elektromechanischer Aktoren [134] (Electro-
Mechanical Expulsion De-Icing, EMED) [112], [113], [135].

Die erstgenannte Bauart der EIDI-Systeme verwendet elektromagnetische Akto-
ren, die direkt unter der metallischen AuBenhiille der zu schiitzenden Vorderkante
angebracht sind. Die elektromagnetischen Aktoren sind iiberwiegend Drahtspu-
len, konnen aber auch als flache Metallstreifen ausgefiihrt werden [113]. Sobald
die Spulen von einem Stromimpuls durchflossen werden, erzeugen sie einen ent-
gegengesetzten Wirbelstrom in der Lippenhaut. Da die Spulen starr montiert sind,
wird die Oberfliche mechanisch belastet und dadurch elastisch verformt, wodurch
vorhandenes Eis abgeworfen wird [113]. Die mechanischen Belastungen, die
Ermiidungseigenschaften der zu verformenden Struktur und die Positionierung
der Aktoren erfordern wihrend des Gestaltungsprozesses sorgfiltige Aufmerk-
samkeit [113]. Dariiber hinaus benétigt das IPS Komponenten zur Verteilung der
elektrischen Leistung sowie groe Kondensatoren [113]. Dieser IPS-Typ erfordert
vergleichsweise wenig Energie. Beziiglich der Entstehung elektromagnetischer
Interferenzen (EMI) divergieren die Einschitzungen [112], [113].

EEDI-Systeme finden Anwendung bei grofleren unbemannten Fluggeriten
(Unmanned Aerial Vehicle, UAVs), hdufig auch als Drohnen bezeichnet [113].
Die elektromagnetischen Aktoren des EEDI-Systems sind auf der zu enteisenden
Struktur aufgebracht und nur mit einem Elastomer iiberzogen. Bei der Aktivierung
wird innerhalb einer Millisekunde eine Bewegung von etwa einem Mikrometer
erzeugt, wodurch angelagertes Eis entfernt wird [112]. Der Hauptnachteil dieser
Bauart ist die Anfilligkeit des Elastomers gegeniiber Erosion und Beschiddigungen
durch Fremdkorper [112].

EMED-Systeme unterscheiden sich im Aufbau von EEDI-Systemen nur durch
die Verwendung einer erosionsbestindigen Metalloberfliche an Stelle der Elas-
tomerhaut [134], Abbildung 2.22 rechts. Der funktionale Unterschied besteht
darin, dass beim EMED-System die Oberflache nicht nur elastisch verformt wird,
sondern hochfrequente Schwingungen angeregt werden, die angesammeltes Eis
ablosen [112]. Dieser IPS-Typ zeichnet sich weiterhin durch einen sehr geringen
Energiebedarf und eine geringe Masse aus [112].
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Alle elektromechanischen IPSs haben einen geringen Leistungsbedarf, eine
geringe Masse und entfernen den Grofiteil des Eises, das sich an der Vorderkante
der betroffenen Struktur ansammelt. Jedoch hinterlassen sie hdufig Resteis an den
Seitenflanken, was zu aerodynamischen Verlusten fiihrt [113].

2.3.3 Reduktion von Schallemissionen

Schall bezeichnet zeitliche Schwankungen von Dichte und Druck eines Mediums
im Frequenzbereich von 16 Hz bis 16.000 Hz [10, S. 1485]. Diese Schwankungen
breiten sich innerhalb des Mediums in Form von Schallwellen in einem Schallfeld
aus. Fiir die Quantifizierung der Schwankungen wird der Schalldruck p;(#) ver-
wendet. Dieser beschreibt die Differenz zwischen messbarem Gesamtdruck und
dem statischen Umgebungsdruck po [77, S. 213].

Das menschliche Gehor ist in der Lage, Schallwellen in der Luft mit einer
Frequenz von ca. 1000 Hz ab einem Schalldruck von ca. 2 - 107 Pa wahr-
zunehmen [10, S. 1485-1487], [77, S. 213]. Dabei wird die wahrgenommene
Tonhohe hauptséchlich von der Frequenz und die Lautstirke vorrangig vom effek-
tiven Schalldruck ps bestimmt. Das Quadrat des effektiven Schalldrucks py ist als
zeitlicher Mittelwert des Schalldruckquadrats definiert [77, S. 213]:

ps = ps()°. 2.7

Die Schmerzgrenze fiir die Lautstirke wird bei einem effektiven Schalldruck
Ps von etwa 2 - 10! Pa erreicht [10, S. 1487]. Dabei verlduft der wahrnehm-
bare Lautstdrkeeindruck nicht linear, sondern anndhernd logarithmisch. Deshalb
und aufgrund des groBen Wertebereichs werden in der Akustik logarithmische
PegelgroBen, wie der Schalldruckpegel L, verwendet [77, S. 213]:

L, =201g(ps /pref)dB, pref =2-107° Pa. 2.8)
Dadurch entspricht eine Verdopplung des Schalldrucks einer Erhohung des
Schalldruckpegels um etwa 6 dB [10, S. 1488]. Um den Einfluss von Messum-
gebung, -ort und -abstand auf das Schallfeld zu eliminieren, existiert zudem der

Schallleistungspegel Lp [10, S. 1488]:

Lp = 101g(P/Pref) dB, Prop = 10712 W. 2.9)
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Die Schallleistung ist proportional zum Quadrat des effektiven Schalldrucks p;
[10, S. 1488]. Eine Verdopplung der Schallleistung hat somit eine Erhohung des
Schallleistungspegels um etwa 3 dB zur Folge [10, S. 1488].

Als storend empfundene Schallereignisse werden als Lirm bezeichnet. Sowohl
der Schalldruck als auch die Frequenz haben einen Einfluss auf die empfun-
dene Storung. Um die Abhingigkeit des empfundenen Schalldruckpegels von
der Frequenz zu umgehen, existieren sogenannte Schallbewertungskurven, die
auf den gemessenen Schalldruckpegel L, aufaddiert werden [10, S. 1489]. In
der Luftfahrt werden beispielsweise die A-Bewertung nach DIN-IEC 651 und die
N-Bewertung der SAE verwendet [10, S. 1490], [77, S. 213].

Die empfundene Listigkeit (Perceived Noise, PNdB) kann bei konstantem
Schalldruckpegel, um bis zu 20 PNdB variieren, was einer Vervierfachung der
Listigkeit in dieser Skala entspricht [100, S. 9]. Die empfundene Listigkeit des
Larms hingt von Schallspitzen, Einzelgerduschen und der Zeitdauer von Schall-
ereignissen ab [10, S. 1491]. Diese Faktoren finden beim effektiv empfundenen
Schallpegel (Effective Perceived Noise, EPNdB) Beachtung [77, S. 213]. Die-
ser wurde von der ICAO (Internationale Zivilluftfahrtorganisation, International
Civil Aviation Organization) eigens fiir die Zertifizierung von Luftfahrzeugen
entwickelt [10, S. 1491].

Um die Lastigkeit von Flugzeugldrm und dessen gesundheitsschidigende Wir-
kung fiir den Menschen [136] zu reduzieren, werden von Flughafenbetreibern [66,
S. 58] und den Luftfahrtbehérden Grenzwerte fiir den erlaubten effektiv empfun-
denen Schallpegel festgelegt. In Europa werden diese von der EASA in der CS-36
[137] vorgeschrieben und verweisen auf ICAO Annex 16, Volume 1 [138]. Der
maximal erlaubte Wert des effektiv empfundenen Schallpegels in Flughafennihe
darf laut diesem, in Abhéngigkeit von der Flugphase, der Flugzeugmasse und der
Anzahl der Triebwerke im Bereich von 89 bis 106 EPNdB liegen [10, S. 1496].
Hiufig verlangen Flughafenbetreiber fiir die Nutzung jedoch niedrigere Werte [66,
S. 58].

Larmquellen

Flugzeugldarm kann in aerodynamischen Larm und Triebwerksldrm unterteilt wer-
den. Aerodynamischer Lirm entsteht beispielsweise durch die Umstromung von
Klappen oder bei Uberlaufstromungen um den Gondelvorkérper [10, S. 1499].
Triebwerksldarm geht beispielsweise von Rotoren, wie dem Fan, und vom Abgas-
strahl aus [10, S. 1499]. Zusitzlich kann Liarm durch Verdichtungssté3e entstehen
[10, S. 1503]. Bis auf den Strahlldrm, sind die genannten Lirmquellen fiir die
Einlassgestaltung von Relevanz [100, S. 61].
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Vorfliigel mit Spalt verursachen aufgrund grofler Turbulenzen besonders viel
aerodynamischen Lirm iiber einem breiten Frequenzband [77, S. 221]. Dieser
Larm skaliert mit bis zu der fiinften Potenz der Anstromgeschwindigkeit [77,
S. 221]. Eine vergleichbare Wirkung haben Offnungsklappen im Einlass, vgl.
Abbildung 2.14. Fanldrm hat beim Flugzeugstart einen grofien tonalen Anteil,
dessen Frequenz von der Schaufelzahl und der Rotationsgeschwindigkeit abhdngt
[77, S. 218]. Hinzu kommen breitbandige Anteile aufgrund von Stérungen der
Fananstromung, Uberschall-Machzahlen im Bereich der Schaufelspitzen (Buzz
Saw Noise), Grenzschichtturbulenzen sowie Interaktionen der Nachlaufstromun-
gen (Nachlaufdellen) zwischen Rotor und Stator [10, S. 1534], [66, S. 60-61],
[77, S. 218]. Strahlldrm ist breitbandig und primér von der Strahlgeschwindigkeit
abhingig, was insbesondere im Uberschall zu beachten ist [77, S. 218-220].

Larmreduktion
Der vom Flugzeug abgestrahlte Larm kann auf verschiedene Wege durch die
Gestaltung des Einlasses reduziert werden. Beispiele hierfiir sind:

Abschirmung des Larms vom Erdboden [9],

gleichformige Anstromung des Fans [10, S. 1534],

angepasste Dimensionierung aerodynamischer Profile [77, S. 224],
akustische Auskleidungen (Acoustic Liner) [10, S. 1540] und
aktive Larmminderungsmaf3nahmen [77, S. 224].

Die bereits in Abbildung 2.13 dargestellten Einldsse mit negativem Schrigan-
schnitt (Negative Scarfed Intakes), konnen den im Triebwerk entstehenden
Schall nach oben ablenken [9], [99]. Ahnliche Abschirmeffekte kénnen bei der
Triebwerksmontage auf den Tragflichen oder dem Flugzeugrumpf von Nurfliigel-
Konstruktionen (Blended Wing Body) genutzt werden [7], [77, S. 42].

Storungen der Einlassstromung durch Fehlanstromungen, Querschnitte, die
vom idealen Kreis abweichen, und Einbauten, wie Ringe, erzeugen am Fan
Wechselwirkungen, die tonale Larmeffekte zur Folge haben [10, S. 1534].

Die aerodynamische Dimensionierung von Profilen beinhaltet die moglichst
schlanke Gestaltung von Stromungsprofilen, zu denen auch der Einlass zihlt [77,
S. 224]. Zusitzlich sollte eine geringe Profilnasenkriimmung umgesetzt werden,
damit minimale lokale Beschleunigungen bei der Einlassumstromung auftreten
[77, S. 224]. Folglich sind runde, dicke Einlasslippen fiir die Larmminimierung
zu bevorzugen [9]. Auf ausfahrbare Klappen und Offnungen sollte aufgrund des
erzeugten Liarms verzichtet werden [10, S. 1537], [100, S. 114], [139, S. 116].
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Falls sie jedoch erforderlich sind, sollte eine larmminimierende Klappenstellung
identifiziert werden [77, S. 224].

Akustische Auskleidungen werden an verschiedenen Stellen des Triebwerks in
den Wandungen des Stromungskanals in unterschiedlichen Bauformen eingesetzt
[10, S. 1546]. Grundsitzlich verfiigen alle bisher eingesetzten Bauformen tiber
eine porose Deckfliche mit darunterliegenden Wabenstrukturen, in denen sich
Hohlrdume ausbilden [10, S. 1543], [100, S. 143-144], vgl. Abbildung 2.23. Die
Funktionsweise von akustischen Auskleidungen beruht vorrangig auf den Prin-
zipen der dissipativen Dampfung und der reaktiven Ausloschung [10, S. 1543],
[100, S. 143]. Dissipative Ddmpfung beschreibt die Schwingungsanregung von
Gasteilchen in den Poren des Deckmaterials [10, S. 1543]. Durch die Schwingung
entsteht Reibung, die in einer Umwandlung der Schallenergie in Wirmeenergie
resultiert [10, S. 1543]. Bei der reaktiven Ausloschung werden Schallwellen, die
in die Hohlrdume der Wabenstrukturen einfallen, am Boden der Struktur reflek-
tiert [10, S. 1543]. Ist die Zelltiefe ein ungeradzahliges Vielfaches der eintretenden
Wellenlidnge, so wird die eintretende durch die reflektierte Schallwelle ausgeloscht
und somit auch ein tonaler Anteil [10, S. 1543]. Das Material, die Gr6Be der Poren
und die Tiefe der Zellen werden in Abhéngigkeit des Einsatzortes gewihlt. Im
Einlass finden als Deckschichtmaterial gewebte Glasfasermatten mit vergleichs-
weise hoher Porositit Anwendung [10, S. 1545-1546], [100, S. 147-148]. Diese
erlauben die Diampfung eines breiten Frequenzspektrums, auch unter Beachtung
duBerer Einfliisse wie Schnee, Eis und Regen [10, S. 1545]. Als Material fiir den
Wabenkern konnen beispielsweise Edelstahl oder Aluminium eingesetzt werden
[10, S. 1546], [100, S. 147-148]. Um den tieffrequenten Kreissdgenldrm des Fans
zu ddmpfen, sind diese Zellen meist einige Zentimeter tief [10, S. 1546]. Durch
die Verwendung akustischer Auskleidungen im Einlass wird der Ldarm um bis zu
5 PNdB verringert [100, S. 141]. Dariiber hinaus existieren Konzepte beziiglich
Auskleidungen aus Hartschaum [140] und Membranabsorbern [141]. Weiterhin
werden Akustikauskleidungen im Bereich der Einlasslippe untersucht, wobei die
Kompatibilitit mit dem Eisschutzsystem zu gewihrleisten ist [142].

Zu den aktiven Lirmminderungsmafinahmen zdhlen die aktive Stromungs-
beeinflussung durch Ausblasung, die Verstellung von Rotorblittern oder die
Schallausloschung durch Gegenschall [77, S. 225]. Das Prinzip des Gegen-
schalls konnte auch im Einlass Anwendung finden. Hierbei wird das Schallfeld
iiber Mikrofone vermessen, analysiert und ein Gegenschallfeld erzeugt, das zur
Ausloschung des gemessenen Schallfeldes fiihrt [10, S. 1548], [143]. Das Gegen-
schallfeld kann dabei iiber Lautsprecher oder das Einblasen von Druckluft erzeugt
werden [10, S. 1548-1549]. Weiterhin konnte die Fananstromung durch die
Lufteinblasung positiv beeinflusst werden [10, S. 1550].
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Akustikauskleidung A-A  Strémungsrichtung
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Abbildung 2.23 Aufbau von Akustikauskleidungen

24 Variable Pitot-Einldsse

Zur Erfiillung der aerodynamischen Anforderungen an den Einlass eines Trieb-
werks ist entweder ein Kompromiss oder eine variable Geometrie erforderlich,
vgl. Abschnitt 2.2. Existierende Anwendungen fiir den reinen Unterschall- oder
den Uberschallbetrieb bis Mach 1,6 nutzen vorrangig starre Pitot-Einldsse, die
eine Kompromisslosung darstellen. Einldsse fiir hohere Uberschallgeschwindig-
keiten verfiigen iiberwiegend iiber andere Einlassbauweisen, die bewegliche
Komponenten aufweisen, um den bestehenden Anforderungen gerecht zu wer-
den [108]. Variable Pitot-Einldsse spielen in modernen Luftfahrtanwendungen nur
eine untergeordnete Rolle, obwohl sie viele mogliche Vorteile aufweisen. Dariiber
hinaus existieren bereits zahlreiche Losungsansitze fiir die Umsetzung variabler
Pitot-Einldsse. Diese Losungsansitze erfordern zum Teil den Einsatz neuartiger
Technologien.



56 2 Einldsse strahlgetriebener Flugzeuge

2.4.1 Mogliche Vorteile variabler Pitot-Einldsse

Der Einsatz variabler Pitot-Einldsse bietet sowohl fiir reine Unterschall- als
auch fiir Uberschallanwendungen zahlreiche mogliche Vorteile hinsichtlich des
Kraftstoffverbrauchs, der Reichweite, der Liarmemissionen und der Betriebssi-
cherheit des Flugzeugs. Dem stehen potenzielle Nachteile beziiglich der Masse,
der Zuverléssigkeit sowie der Entwicklungs-, Herstellungs- und Wartungskosten
gegeniiber.

Vorteile variabler Pitot-Einldsse gegeniiber starren Pitot-Einldssen
Die Geometrie von Pitot-Einldssen kann in verschiedenen Abschnitten mit unter-
schiedlichen Effekten variiert werden. Moglichkeiten der Konturvariation des
Einlasses bestehen in der Variation

e der Rundung der Einlasslippe,

e der Querschnittsflachen in Eintritts- und Kehlenebene,

e der Linge von Lippe, Diffusor und Gondelvorkorper und
e der Wolbung der Auflenkontur des Gondelvorkorpers.

Eine Sonderform stellt die Grenzschichtbeeinflussung dar. Bei dieser verbleibt
die geometrische Kontur des Einlasses unveridndert, jedoch wird die umstromte
Kontur, beispielsweise durch Lufteinblasung in die Grenzschicht, angepasst.
Wihrend langsamer Flugphasen, wie dem Flugzeugstart, dem Durchstarten
oder dem Steigflug, konnen grole Anstellwinkel und starke Seitenwinde zu Stro-
mungsablosungen und Ungleichférmigkeiten der Fananstromung mit allen damit
verbundenen potenziellen Folgen fiihren. Durch einen variablen Einlass, der die
Kontur ideal fiir diese Bedingungen anpasst, konnen diese Effekte minimiert
werden. Eine Variation der Lippenkontur fiihrt in diesen Phasen zu einer gerin-
geren Beschleunigung der Stromung entlang der Einlasslippe hin zum engsten
Querschnitt. Dadurch werden Turbulenzen, die Haufigkeit kompressibler Effekte
und Stromungsablosungen reduziert. Dies wiederum verringert den erzeugten
Léarm bei der Umstromung [77, S. 223], erhoht das Einlassdruckverhiltnis und
verbessert die Gleichformigkeit der Fananstromung. Eine gleichformigere Fan-
anstromung resultiert in einem hoheren Fanwirkungsgrad sowie verringertem
Fanldrm. Eine Erhohung der Wolbung der AuBlenkontur des Gondelvorkorpers
im vorderen Bereich kann ebenso die Umstréomung der Einlasslippe verbessern.
Durch eine Verlingerung des Einlasses kann die Gleichformigkeit der Anstro-
mung des Fans positiv beeinflusst werden, da sich kleinere Storungen innerhalb
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des Stromungsfeldes ausgleichen konnen. Eine VergroBerung der Eintrittsquer-
schnittsfliche A; resultiert in langsamen Phasen zudem in einer verbesserten
Anpassung an die vorherrschenden Fangstromrohrenquerschnitte, vgl. Abbil-
dung 2.5. Dadurch wird die erforderliche Umlenkung der Stromung, um die
Einlasslippe reduziert, was dhnliche Effekte wie die Anpassung der Lippengeo-
metrie hat. Zudem wird der Larm der Einlassumstromung verringert [10, S. 1499].
Eine Erweiterung des Kehlenquerschnitts A;, hat verringerte Machzahlen im
engsten Querschnitt zur Folge, wodurch lokale Uberschallgeschwindigkeiten und
resultierende kompressible Effekte vermieden werden konnen, was sich positiv
auf das Einlassdruckverhiltnis auswirkt.

Die Erhohung der Abloseresistenz und die verbesserte Gleichformigkeit der
Stromung vergrofern den Pumpgrenzabstand und verringern somit die Gefahr
des Triebwerkspumpens [65, S. 278-279]. Der vergroflerte Pumpgrenzabstand
kann genutzt werden, um die Beschleunigungsraten des Triebwerks zu erhohen.
In Kombination mit der verbesserten Abldseresistenz, ermoglicht dies einen kiir-
zeren Weg zum Starten sowie grofiere Anstellwinkel und Steigraten. Dies hat zur
Folge, dass das Flugzeug weniger Lirm iiber eine kiirzere Dauer in der Nihe des
Flughafens erzeugt, was sich positiv auf die Zertifizierung des Flugzeugs und die
Betriebskosten am Flughafen auswirken kann. Weiterhin konnte durch die ver-
besserte Abloseresistenz die Sicherheit bei starkem Seitenwind erhoht werden.
Dadurch konnten auch die Grenzwerte fiir Betrieb bei Seitenwind angepasst wer-
den [34, 25.237]. Zudem konnte die Notwendigkeit des rollenden Starts einiger
Flugzeuge vermieden werden, was kiirzere Rollwege und Kraftstoffeinsparungen
ermoglicht.

Fiir den Windmilling-Fall beim Ausfall eines Triebwerks konnte durch eine
Verringerung der Eintrittsquerschnittsfliche A; der Uberlaufwiderstand signifi-
kant reduziert werden. Die verbleibenden Triebwerke miissten dadurch deutlich
weniger Schub erzeugen als bei Verwendung starrer Einldsse. Dies konnte genutzt
werden, um die sicherheitsbedingte Uberdimensionierung von Triebwerken zu
reduzieren.

Im Reiseflug ist der Einfluss von Seitenwinden aufgrund der vergleichs-
weise deutlich hoheren Fluggeschwindigkeit anndhernd vernachlédssigbar. Auch
sind iibliche Anstellwinkel ziviler Anwendungen im Reiseflug deutlich kleiner,
sodass vereinfacht von einer ungestorten axialen Einlassanstromung ausgegan-
gen werden kann. Dadurch konnen aus aerodynamischer Sicht unterschiedliche
Schnittgeometrien (Cross Sections), vgl. Abbildung 2.11, vermieden werden und
die gesamte Geometrie vollstindig fiir den Reiseflug optimiert werden. Dariiber
hinaus kann fiir den Unterschallreiseflug die Eintrittsquerschnittsfliche A; ver-
kleinert werden, um besser an den Querschnitt der Fangstromrohre angepasst
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zu sein. Folglich wird der Uberlauf der externen Strémung von der Einlasslippe
zum dufleren Gondelvorkorper reduziert. Die Geometrie der dufleren Kontur des
Gondelvorkorpers kénnte zum Erzeugen einer maximalen Saugkraft auf diesem
angepasst werden. Somit wiirde der resultierende Luftwiderstand des Flugzeuges
positiv beeinflusst werden, wodurch die Schubanforderungen an die Triebwerke
reduziert werden konnten. Eine Reduzierung des erforderlichen Schubs resultiert
in einem verringerten Kraftstoffverbrauch. Infolgedessen konnte bei der glei-
chen mitgefiihrten Kraftstoffmenge eine groflere Flugreichweite realisiert werden.
Auch konnte die mitgefiihrte Kraftstoffmenge reduziert und somit die Nutzlast des
Flugzeugs erhoht werden. Die Verringerung des Widerstands unterstiitzt zudem
eine Erhohung der Reisefluggeschwindigkeit im Unterschallbereich.

Fiir eine weitere Erhohung der Geschwindigkeit in den Uberschallbereich bis
Mach 1,6 sollte eine weitere Anpassung der Geometrie erfolgen. Da aufgrund
des senkrechten Verdichtungsstoles vor dem Einlass keine Saugkraft auf dem
Gondelvorkdrper erzielt werden kann, gilt es, dessen Profilfliche zu minimieren
und weitere Verdichtungsstofle auf der Auflenkontur zu vermeiden. Zu beachten
ist dabei, dass die Profilfliche des Einlasses auch vom maximalen Gondelquer-
schnitt abhingt. Dieser wiederrum wird auch durch Einbauteile, die gegenwirtig
in der Triebwerksgondel unterzubringen sind, bestimmt und ist somit nur ein-
geschrinkt variierbar. Weiterhin sollte die Lippengeometrie moglichst diinn bis
scharf sein, wodurch sich die Einlasskehle in die Eintrittsebene verlagert [47,
S. 359-360]. Hierbei ist die Fahigkeit der Verringerung der Lippenldnge vorteil-
haft. Gleichzeitig ist ein lingerer Diffusor vorteilhaft, um lokale Turbulenzen im
Stromungsfeld nach dem vorausgehenden Verdichtungsstol auszugleichen. Der
Querschnitt der Eintrittsebene A; kann dariiber hinaus an den vom Triebwerk
geforderten Massenstrom angepasst werden, wodurch der Verdichtungsstol mog-
lichst nah an die Eintrittsebene heranriickt [47, S. 359-360]. Dadurch wird der
erzeugte Uberlaufwiderstand signifikant reduziert [47, S. 359-360]. Die Effekte
einer Widerstandsreduktion sind fiir den Uberschallbereich gleich denen im
Unterschallbereich, jedoch ist das Potenzial im Uberschallbereich deutlich groBer.

Variable Pitot-Einldsse bieten eine erhohte Sicherheit gegen Stromungs-
ablosungen bei langsamen Flugzeuggeschwindigkeiten und eine Moglichkeit,
den Betriebsbereich von Flugzeugen hin zu stirkerem Seitenwind zu erwei-
tern. Zudem konnen sie erhohte Steigraten unterstiitzen und somit den Ldrm
in Flughafennihe reduzieren. Gleichzeitig ermoglichen sie einen effizienteren
Reiseflugbetrieb zukiinftiger Uberschallflugzeuge, sowohl im Unterschall iiber
kontinentalem Gebiet als auch im Uberschall iiber den Ozeanen. Dariiber hinaus
konnte die Variation der Einlassgeometrie als Enteisungsmechanismus verwendet
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werden. Weiterhin konnte eine Konturvariation durch Einblasung in die Grenz-
schicht neben positiven aerodynamischen Effekten eine Larmreduktion nach sich
ziehen.

Vorteile variabler Pitot-Einldsse gegeniiber anderen Bauformen

Im Vergleich zu rechteckigen Einldssen mit externer Verdichtung haben Pitot-
Einldsse bis Mach 1,6 zahlreiche Vorteile, die der eingeschrinkten Druckriick-
gewinnung wihrend des Uberschallbetriebs gegeniiberstehen. Als vorrangige
Vorteile sind der geringe Luftwiderstand, das stabile Stromungsverhalten und
die hohe Gleichformigkeit der Fananstromung zu nennen [9], [11, S. 105]. Die
hohere Gleichformigkeit ermoglicht eine signifikant kiirzere Linge des Einlasses
und somit eine Reduzierung seines erforderlichen Bauraums und seiner Masse
[9]. Zudem hat eine kiirzere Lidnge einen positiven Einfluss auf die Dicke der
sich bildenden Grenzschicht, wodurch zusétzliche Vorrichtungen zum Abscheiden
der Grenzschicht vermieden werden kénnen. Zum stabilen Stromungsverhalten
zdhlt insbesondere, dass der Verdichtungsstof3 aufgrund der scharfen Lippe und
dem direkt anschlieBendem Diffusor in einer stabilen Lage befindlich ist [47,
S. 359-360]. Bei Einldssen mit externer Verdichtung oder gemischter Verdich-
tung konnen hingegen starke Instabilititen beim Ubergang von Unterschall- zu
Uberschallbetrieb auftreten [47, S. 353-358], [108, S. 285-288]. Diese erfordern
teils komplexe Start- und Kontroll-Einrichtungen, wie bewegliche Stromungs-
kanalwandungen, offene Seitenflichen oder Nebenstromoffnungen [47, S. 371],
[108, S. 289].

2.4.2 Losungsansatze variabler Geometrien

Aufgrund der moglichen Vorteile im Vergleich zu einschrinkenden starren Kom-
promisslosungen existieren zahlreiche Losungsansitze fiir die variable Gestaltung
von Tragflichenvorderkanten und Einlédssen. Teilweise sind variable Pitot-Einldsse
das primdre Anwendungsgebiet dieser Losungsansitze. Groftenteils sind die
Losungsansitze jedoch fiir andere Anwendungen erarbeitet worden, weisen aber
ein gewisses Anwendungspotenzial fiir variable Pitot-Einlédsse auf.

Tabelle 2.1 gibt einen Uberblick iiber existierende Patente beziiglich variabler
Geometrien fiir Tragflachenvorderkanten und Einldsse. Zusitzlich ist angegeben,
welche Parameter der Geometrie durch die jeweiligen Patente variiert werden
konnen:
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die Einlassquerschnittsfliche (A),
die Vorderkantenrundung (R),
die Profillinge (L) und/oder

die Profildicke (T),

auf welcher Funktionsweise die Geometrievariation basiert:

Verschieben/Rotieren fester Segmente einer geschlossenen Kontur (F),
elastisches Verformen des Oberflichenmaterials (E),

Bewegen von Vorkorpern/Klappen/Rampen/Konen (V) und/oder
aerodynamisches Beeinflussen der Stromungsgrenzschicht (G),

fiir welche rdumliche Dimension die Patente vorrangig geeignet sind:

e cbene (2D) oder
e ringformige (3D) Anwendungen

sowie welche potenziellen Schwachstellen die jeweiligen Patente aufweisen:

e zu geringer Grad der Detaillierung der Losungsidee (D)

e hohe Liarmemissionen, z. B. durch offene Klappen (L) oder

e grofle Komplexitit der Losung, funktionelle Schwachstellen, die zu einer
verringerten Zuverldssigkeit des Systems fiihren konnen (Z).

Es existieren zahlreiche Varianten der strukturierten Gruppierung von Paten-
ten [219]. Nachfolgend erfolgt die primire Unterteilung anhand der rdaumlichen
Dimension der Anwendung und die anschlieBenden Unterteilungen entsprechend
der zugehorigen Komponente und der Art der Variation, vgl. Abbildung 2.24.

Die Erzeugung variabler Geometrien, gestaltet sich in der Ebene deutlich
einfacher als fiir ringférmige Strukturen im dreidimensionalen Raum. Deshalb
existieren zahlreiche Anwendungen zweidimensionaler ebener Losungen in Form
variabler Tragflichenprofile und variabler rechteckiger Uberschalleinlisse. Im
dreidimensionalen Raum gibt es sowohl fiir den Zentralkérper als auch die
ringformige Einlasshiille insbesondere von Uberschalleinlissen variable Losungs-
ansitze. Dabei kamen die meisten Losungsansitze im Bereich der Einlasshiille
nicht iiber den Status der Patentidee hinaus.
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Dimension Komponente Variationsart
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2D — _ _
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Ringférmige .
— R . Konturvariation
Einlasshulle

Grenzschichtbeeinflussung

Abbildung 2.24 Kategorien variabler Geometrien

Variable Tragflachenvorderkanten

Tragflichenprofile stellen Hochauftriebssysteme dar, bei denen die Wolbung und
die Profilfliche maximiert werden, wihrend die Abloseneigung minimiert wird
[77, S. 186]. Dabei existieren spaltlose Umsetzungen mit geschlossener Kontur
und Umsetzungen mit Spalt [77, S. 186]. Insbesondere im Bereich der Vorder-
kante liegt der Schwerpunkt auf der Vermeidung von Stromungsablosungen [77,
S. 186]. Dafiir wird versucht, eine aerodynamisch glatte Kontur zu erzeugen
und die Saugspitze an der Profilnase zu verringern [77, S. 187]. Die zahlrei-
chen Losungsansitze fiir die Variation der Vorderkante der Tragfliche werden
beispielsweise von Niu [220, S. 317-335] zusammengefasst. Diese konnen in
drei Haupttypen unterteilt werden, die in Abbildung 2.25 dargestellt sind:

e das Absenken der Profilnase (Droop Nose) [77, S. 187], [220, S. 333],

e vorgelagerte Stromungsprofile, sogenannte Vorfliigel [77, S. 187-189], [220,
S. 326], [165] und

e die Kriiger-Klappe [77, S. 188], [220, S. 330-332].

Zudem existieren Kombinationen von Droop Nose und Kriiger-Klappe [208].
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Senknase Vorflugel Kriiger-Klappe

« |

Abbildung 2.25 Variable Hochauftriebssysteme an Tragflichenprofilen

Eingefahren

Wihrend Konzepte fiir variable Vorfliigel und Kriiger-Klappen aufgrund ihrer
Bauweise viel Liarm erzeugen, konnten abgewandelte Droop Nose-Konzepte
[150], [151], [175], [179], [209] auch im Bereich der Einlasslippe Anwen-
dung finden. Insbesondere die Ubertragung der Verformung der Profilgeometrie
von der anndhernd ebenen Tragfliche in den dreidimensionalen, ringformigen
Raum des Pitot-Einlasses stellt hierbei eine grole Herausforderung dar. Aktuelle
Untersuchungen [221], [222], [223], [224] beziiglich Droop Nose-Umsetzungen
mit Hilfe intelligenter Werkstoffe (Smart Materials) konnten diese Ubertragung
unterstiitzen.

Variable Hiille rechteckiger Einldsse
Wie in Abbildung 2.26 dargestellt, kann die Gondelgeometrie rechteckiger
Einldsse variiert werden durch:

e Verstellung der Lippenwinkel und -form,
e Querschnittsdanderungen des primédren Stromungskanals und
e Offnungsklappen im primiren Strémungskanal [70, S. 638].

Die Variation des Lippenwinkels und der Lippenkontur [192], [211] ist vergleich-
bar mit den Losungsansétzen fiir variable Tragflichenvorderkanten, insbesondere
mit der Droop Nose. Die Lippenvariation ermoglicht eine Anpassung an die
vorherrschende Fangstromrohre sowie die Anstromrichtung und ermoglicht das
Einstellen gewiinschter StoBkonfigurationen [9]. Beispielsweise werden bei den
Flugzeugen F-15 und Eurofighter variable metallische Lippen eingesetzt [9]. Bei
der Hawker P1127 wurden aufblasbare Einlasslippen aus Gummi verwendet, die
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aufgrund der eingeschrinkten Lebensdauer spéter durch metallische Konstruktio-
nen ersetzt wurden [9]. Intelligente Werkstoffe bieten auch hier Potenziale, die
beispielsweise im Rahmen des SAMPSON-Projekts (Smart Aircraft and Marine
Project System Demonstration, Systemdemonstration intelligenter Flugzeug- und
Marineprojekte) [225], [226], [227], [228], [229] untersucht wurden.

Lippenwinkel Kanalquerschnitt Offnungsklappen

'—<>vo—"—¢I

Eingefahren

,—0A0—|,—¢|

Ausgefahren

F‘v%ﬁ
I

Abbildung 2.26 Variable Konturen rechteckiger Uberschall-Einlisse

Durch die Variation des Kanalquerschnitts [168], [197], [205] konnen vor
allem der Triebwerksmassenstrom, sowie die Stdrke und die Lage der Verdich-
tungsstoBe gesteuert werden, was die Problematik des Startens von Uberschall-
Einldssen abschwicht [10, S. 993-994], [47, S. 349]. Haufig wird die Variation
des Kanalquerschnitts mit Offnungsklappen zur Grenzschichtabscheidung oder
Lufteinleitung [193], [200], [212] kombiniert. Diese Nebenstromklappen fan-
den auch bei Pitot-Einldssen Anwendung, bringen jedoch den Nachteil grofer
Liarmerzeugung mit sich [9].

Variable Zentralkorper des Einlasses

Die Variation des konischen Zentralkorpers wird vorrangig bei Einldssen mit
gemischter Verdichtung fiir den Uberschallflug eingesetzt, um die erforderli-
chen StoBkonfigurationen umzusetzen, vgl. Abschnitt 2.1.3. Dabei kann der
Zentralkorper axial verschiebbar sein [189], [201] oder einen variierbaren Quer-
schnitt [201] aufweisen [70, S. 638]. Zudem sind hdufig Abluftkanile zur
Grenzschichtabscheidung in den verstellbaren Zentralkorper integriert [9].
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Eine weitere Moglichkeit der Querschnittsvariation besteht in der Nutzung
des Irisblenden-Prinzips. Bei diesem wird, dhnlich einer Kamerablende, der Off-
nungsquerschnitt variiert, vgl. Abbildung 2.27 rechts. Anwendung findet dieser
Losungsansatz bei der Sukhoi Su-29 [230].

Axiale Verschiebung Querschnittsvariation Irisblenden-Prinzip

Eingefahren

Ausgefahren

Abbildung 2.27 Variable Zentralkorper

Variable ringférmige Einlasse

Fir die Umsetzung variabler Pitot-Einlasshiillen gibt es drei grundlegende
Losungsansitze, vgl. Abbildung 2.24 unten. Der erste dieser Ansétze ist das Vari-
ieren des Einlasses durch Verschieben groler Komponenten. Dabei werden grof3e
Bestandteile des Einlasses gekippt, gedreht oder ausgefahren.

Fiir das Kippen groBer Bereiche des Einlasses existieren Varianten, die den
gesamten Einlass [163], [217] oder nur einen grofen Sektor des Einlasses [217]
um eine Achse neigen, vgl. Abbildung 2.28. Mit diesen Varianten kann beispiels-
weise auf unterschiedliche Anstromwinkel reagiert werden oder der Fanldrm vom
Boden abgeschottet werden.

Das Rotieren groer Komponenten beschreibt einen weiteren Losungsansatz.
Hierbei kann der gesamte Einlassring oder seine Lippe um die Triebwerksachse
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Kippen

Nominalposition Gesamter Einlassring Sektor des Einlasses

Abbildung 2.28 Einlassvariation durch Kippen grofer Bereiche

[164], [216], vgl. Abbildung 2.29, oder um eine dazu versetzte Achse [191]
gedreht werden. Dieser Losungsansatz ist insbesondere fiir Triebwerke zweck-
miBig, deren Einlass halbkreisformig ausgefiihrt und nah am Flugzeugrumpf
montiert ist. Somit kann fiir die jeweilige Flugphase die besser geeignete Geome-
trie eingestellt werden, wihrend die ungiinstigere Geometrie im Rumpf verstaut
1st.

Weiterhin existiert ein Ansatz [194], bei dem der Einlass sowohl gedreht als
auch gekippt werden kann.

Das Ausfahren grofer ringférmiger Einlasskomponenten kann durch Verwen-
dung des Teleskop-Prinzips [149], [184], durch axiales Verfahren der Einlasslippe
[186], [187] oder durch axiales Herausfahren von Stromungsprofilen aus der
Lippe [145], [185] erfolgen, vgl. Abbildung 2.30. Unter dem Teleskop-Prinzip
ist zu verstehen, dass ein Teil des Einlasses im Nominalzustand innerhalb der
Einlasshiille verstaut ist und bei Bedarf ausgefahren werden kann, um einen
Teil der umstromten Kontur zu erzeugen. Bei Verwendung dieser Bauart ohne
Segmentierung des Einlasses iiber den Umfang erfolgt eine reine Lingenvaria-
tion des Einlasses, die der erhohten Masse des Systems gegeniibersteht. Die
Ansitze der verfahrbaren Einlasslippe und der verfahrbaren Profile sind funktio-
nell vergleichbar mit dem Prinzip der Offnungsklappen im Nebenstromkanal, vgl.
Abbildung 2.14. Ziel ist es hierbei, den einflieBenden Luftmassenstrom zu maxi-
mieren, wihrend Stromungsablosungen vermieden werden. Eine grofle Heraus-
forderung stellt dabei der Larm dar, der bei der Umstromung der ausgefahrenen
Komponenten entsteht.

Eine Sonderform stellen verschiebbare Ringe im Einlass [98] dar, welche der
Stromungsgleichrichtung dienen sollen und gegebenenfalls als Lirmdammringe
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Abbildung 2.29 Rotation um die Triebwerksachse
Einlassvariation durch
Zustand 1

Rotation um die
Triebwerksachse

Zustand 2

fungieren konnen, vgl. Abbildung 2.12. Der Stromungseinfluss dieses Ansatzes
ist zu untersuchen.

Die Losungsansitze durch Verschieben grofler Komponenten zeichnen sich
tiberwiegend durch eine einfache Kinematik aus. Der Nachteil dabei ist jedoch,
dass die Geometrievariation sehr stark eingeschréinkt ist und bei den meisten die-
ser Konzepte die Funktionalitidt zu hinterfragen ist. Fiir die Verschiebung sehr
grofer und auch schwerer Komponenten sind ebenso grofle Stellkréfte aufzubrin-
gen und die Komponenten des Stellsystem dementsprechend zu dimensionieren.
Auch ist der Grad der Detaillierung der meisten dieser Konzepte zu gering, um
deren Umsetzbarkeit abschitzen zu konnen.

Ein groferes aerodynamisches Potenzial weist die zweite grundlegende Her-
angehensweise auf. Diese besteht in der geometrischen Konturvariation. Hierbei
existieren einerseits Ansitze, bei denen gewiinschte Offnungen und Spalte in der
resultierenden Kontur entstehen. Anderseits gibt es Ansétze, mit denen annéhernd
spaltfreie, geschlossene Konturen erzeugt werden konnen. Die erstgenannten
Ansitze verfiigen zumeist iiber eine einfachere Kinematik, erzeugen jedoch auf-
grund der entstehenden Verwirbelungen an den Spalten und den Offnungen viel
Larm.
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Teleskop-Prinzip Verfahrbare Lippe Verfahrbare Profile

d3d
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Ausgefahren
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Abbildung 2.30 Einlassvariation durch Ausfahren grofler Komponenten

Die Konturvariation erfordert insbesondere radiale Bewegungen bzw. Ver-
formungen von Komponenten. Aufgrund des ringformigen Aufbaus von Pitot-
Einldssen, konnen bei radialen Variationen Spalte iiber den Umfang entstehen
oder Bauteilkollisionen auftreten. Um die Entstehung von Spalten und das Auftre-
ten von Bauteilkollisionen zu umgehen, ist bei Verwendung starrer Komponenten
eine Segmentierung der Kontur iiber den Umfang, einschlieBlich einer Abdichtung
der Spalte zwischen den Segmenten, erforderlich. Ansitze fiir die Abdichtung
zwischen den Umfangssegmenten reichen von der Akzeptanz eines Spalts [218]
iiber starre Einfassungen zwischen beweglichen Segmenten [31], [214] und Uber-
lappungen benachbarter Segmente [158] bis hin zur Nutzung von elastischen
Materialien zwischen den Segmenten [30].

Beispiele fiir die Ansédtze mit gewiinschter Spalterzeugung sind:

o radial verfahrbare Stromungsprofile,
e ausfahrbare Umlenkklappen sowie
o ausfahrbare Offnungsklappen, vgl. Abbildung 2.31.
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Radiale Profile Umlenkklappen Offnungsklappen

Eingefahren :

Ausgefahren

1]

Abbildung 2.31 Konturvariation durch Profile und Klappen

i

Segmentierte Stromungsprofile konnen sowohl radial nach innen [166], [172]
als auch nach auBlen [161], [171], [172] verfahren werden. Weiterhin ist eine
Kombination mit einer axialen Bewegung [187] moglich. Wie bei den zuvor
beschriebenen Losungsansitzen mit verfahrbaren Profilen besteht auch bei die-
sen Ansitzen das Ziel darin, den einflieBenden Luftmassenstrom zu maximieren
und Stromungsablosungen zu minimieren.

Umlenkklappen konnen auf der AuBenseite des Einlasses [144], [213] verwen-
det werden, um eine Geometrie zu erzeugen, die einem Glockeneinlass dhnelt
[10, S. 178-179]. Sie konnen aber auch an der Innenseite angebracht werden
[196] oder vorgelagert sein [202], um beispielsweise den Triebwerkseintrittsmas-
senstrom zu regulieren.

Offnungsklappen in der Einlasshiille konnen genutzt werden, um den effekti-
ven Eintrittsquerschnitt des Einlasses durch Einleiten von Luft [101], [199], [210],
[215] zu vergroBern oder durch Ausleiten von Luft [202], [204], [206], [207] zu
verkleinern und dabei die Grenzschicht abzuscheiden. Der Unterschied zwischen
Offnungsklappen fiir ringformige Anwendungen im Vergleich zu Offnungsklap-
pen fiir rechteckige Einldsse besteht darin, dass die Klappen nur einen relativ
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kleinen Kreissektor umfassen konnen. Andernfalls wiirden die Spaltverluste zwi-
schen den ausfahrenden Klappen und der gewdlbten starren Ringstruktur stark
zunehmen.

Losungsansitze, bei denen eine geschlossene Kontur erzeugt wird, konnen auf
den Prinzipen der Verschiebung starrer Kontursegmente oder der elastischen Ver-
formung des Oberflaichenmaterials beruhen. Mit beiden Losungsansitzen ist es
grundlegend moglich, alle geometrischen Parameter des Einlasses zu variieren.

Fiir das Verschieben starrer Kontursegmente existieren Ansétze zum Verstellen
der Lippengeometrie [30], [31], [214], der Diffusorgeometrie [31], [158] sowie
der AuBlenkontur [30]. Ein Ansatz, der alle drei Bestandteile der Geometrie vari-
iert, ist darunter nicht zu finden. Fiir Ansitze, die die Lippengeometrie variieren,
ist eine erhohte Schadenswahrscheinlichkeit im Fall eines Vogelschlags zu beriick-
sichtigen. Zwei der genannten Ansitze fiir die Lippenvariation verwenden jedoch
eine segmentierte Lippe [31], [214], die im Vogelschlagfall besonders anfillig
ist. Der andere Ansatz nutzt einen iiber den Umfang geschlossenen Ring als
Vorderkante der Einlasslippe [30], vgl. Abbildung 2.32. Allerdings wird dieser
Ring zur Variation der segmentierten Auflenkontur verschoben, sodass wihrend
des Stellvorgangs ein grofer, sicherheitskritischer Spalt [30, S. 4] im Bereich
der Vorderkante entsteht. Fiir das Realisieren von Querschnittsvariationen erfor-
dert das Verschieben starrer Kontursegmente stets eine Segmentierung iiber den
Umfang der AuBlenkontur. Dadurch wird einerseits die Komplexitit der Kon-
struktion erhoht. Andererseits entstehen dadurch geringe Abweichungen von einer
idealen Kreisgeometrie.

Bei der elastischen Verformung des Oberflichenmaterials existieren sowohl
segmentierte [160], [198] als auch iiber den Einlassumfang geschlossene [147],
[153], [155], [156], [176], [183], [188] Losungsansitze. Die segmentierten
Ansitze sind vergleichbar mit den zuvor beschriebenen Ansitzen fiir das Verschie-
ben starrer Kontursegmente. Sie erzeugen in axialer Richtung eine vergleichs-
weise glattere Kontur, unterliegen allerdings aufgrund der hdufigen elastischen
Verformung starkem Verschleil und konnen nur einen verhéltnismifig kleinen
Verformungsumfang bieten.

Uber den Umfang geschlossene Losungsansitze ermoglichen die aerody-
namisch beste Geometrie, indem sie Abweichungen von der Idealgeometrie
vermeiden. Jedoch miissen sie dafiir die gewiinschten unterschiedlichen Mate-
rialdehnungen in axialer und in Umfangsrichtung erméglichen. Hierbei kdnnten
intelligente Werkstoffe [188] oder mit Druckluft verformbare Zellen [147] einge-
setzt werden. Das im Rahmen des MorphFElle-Projekts entwickelte Konzept [23],
[24], [25], [26] verwendet ebenfalls pneumatisch verformbare Zellen. Bei diesem
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Konturvariation mit starren Segmenten

Ausgefahren
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Abbildung 2.32 Konturvariation durch Verschieben starrer Segmente
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Eingefahren
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Typ ist insbesondere zu beachten, dass druckbeaufschlagte Zellen versagensantil-
lig bei Fremdkorpereinschlidgen und Vogelschldgen sind sowie starkem Verschleifl
durch Erosion unterliegen.

Die dritte grundlegende Herangehensweise fiir die Umsetzung variabler Ein-
lasse besteht in der Grenzschichtbeeinflussung [231]. Diese ermoglicht die
Verwendung schlanker Geometrien mit einem geringen Luftwiderstand durch
die Vermeidung von Stromungsabldsungen [232]. Losungsansitze fiir die Grenz-
schichtbeeinflussung konnen in passive und aktive Mechanismen unterteilt werden
[77, S. 186-189].

Zu den passiven Ansitzen zdhlen beispielsweise die Grenzschichtabscheidung
und die vorgestellten Einsatzmdglichkeiten von Stromungsprofilen [233]. Ansitze
der Grenzschichtabscheidung [202], [204], [206], [207] leiten die Stromung im
wandnahen Bereich durch einen gréBeren Stromungskanal nach aufien [233], vgl.
Abbildung 2.26 rechts und Abbildung 2.30 zentral. Die vorgestellten Einsatz-
moglichkeiten von Stromungsprofilen [102], [145], [161], [166], [171], [172],
[187] verhindern die Entstehung von Stromungsablosungen, dhnlich wie Vor-
fliigel [77, S. 186-189], vgl. Abbildung 2.30 rechts und Abbildung 2.31 links.
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Einen Sonderfall der Stromungsprofile stellen Wirbelgeneratoren im Stromungs-
kanal dar [11, S. 69-71]. Diese erhohen die Turbulenz der Strémung und sollen
dadurch Stromungsabldsungen vermeiden. Wirbelgeneratoren konnen starr [181]
und ausfahrbar [173] ausgefiihrt werden.

Zur aktiven Grenzschichtbeeinflussung zidhlen das Absaugen der Stromungs-
grenzschicht durch kleine Absaugschlitze [162], [169], das Einblasen in die
Grenzschicht [159], [177] und Kombinationen [170] dieser Ausfiihrungen [77,
S. 189-190], [234, S. 121], vgl. Abbildung 2.33. Auch das Konzept von Kondor
et al. [27], [28], [29] ist zum Einblasen in die Grenzschicht zu zihlen.

Grenzschichtabsaugung Grenzschichteinblasung
Starre Einlasskontur

Absaugschlitz & Einblasschlitz

L

Detailansicht Z Detailansicht Y

Geschwindigkeit > Geschwindigkeit
der Stromung der Stromung

A

Absaugschlitz Einblasschlitz

Abbildung 2.33 Konturvariation durch Grenzschichtbeeinflussung

Durch das Einblasen bzw. das Absaugen wird die Stromungsgrenzschicht im
wandnahen Bereich stabilisiert und Stromungsablosungen werden vermieden [77,
S. 190]. Eine Herausforderung dieser Ansitze stellt der Schutz der jeweiligen
Schlitze vor Verschmutzung bzw. Verstopfung dar. Zudem ist ein Regelsystem
erforderlich, das den zu- bzw. abzufiihrenden Luftmassenstrom steuert. Letzt-
lich miissen fiir einen moglichen Ausfall des Grenzschichtbeeinflussungssystems
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Vorkehrungen getroffen werden, durch die sichergestellt werden kann, dass der
Einlass weiterhin seine Funktion erfiillt.

Zusammenfassend ist festzuhalten, dass die meisten bisher aufgezeigten
Losungsansitze Potenzial beziiglich einer Verbesserung der Einlassumstromung
bieten. Jedoch weisen dabei alle Ansitze individuelle Schwachpunkte beziiglich
der Erfiillung von Anforderungen, wie Stromungseigenschaften, Lirmemissio-
nen, Zuverlassigkeit oder Sicherheit, auf. Diese Schwachpunkte konnen auf
verschiedene Ursachen zuriickzufiihren sein:

e dem niedrigen Grad der Detaillierung einiger Losungsansitze,
e cinem ungeeigneten konstruktionsmethodischen Ansatz sowie
e den potenziell erforderlichen Technologien.

2.4.3 Potenzielle Technologien variabler Pitot-Einldsse

In Abhingigkeit des gewihlten Losungsansatzes erfordern variable Einldsse
zusitzliche oder neuartige Technologien. Zusitzliche Technologien kénnen die
Ausfallwahrscheinlichkeit der Einlassfunktion erhohen. Beziiglich neuartiger
Technologien existieren nur geringe bis keine Erfahrungswerte, was durch kos-
tenintensive Erprobungen ausgeglichen werden muss. Beides wird in der Luftfahrt
nach Moglichkeit vermieden.

Innerhalb eines variablen Einlasses stellt beispielsweise eine Aktorik zum Ver-
schieben von Segmenten eine zusitzlich erforderliche Technologie dar. Eine neu-
artige Technologie stellt insbesondere die Verwendung formvariabler Werkstoffe
fiir die elastische Oberflichenverformung dar.

Aktorik

Die Aktorik bildet gemeinsam mit der Sensorik und der Informationsverarbeitung
die Bestandteile eines mechatronischen Systems [235, S. 1]. Der Begriff Aktor
beschreibt eine ansteuerbare Stelleinrichtung in einem technischen System, die
Krifte oder Bewegungen erzeugen kann [235, S. 1]. Hierfiir sind ein Energiestel-
ler und ein Energiewandler erforderlich [235, S. 9]. Der Energiesteller erzeugt aus
einem Stellsignal geringer elektrischer Leistung und der extern zugefiihrten Hilfs-
energie eine Stellenergie [235, S. 9]. Diese Stellenergie wird im Energiewandler,
beispielsweise einem Motor, unter Abgabe von Verlusten in mechanische Energie
umgewandelt [235, S. 9].
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Als Energieformen der Hilfsenergie konnen Fluidenergie sowie elektrische,
chemische und thermische Energie dienen [235, S. 5]. Zudem werden konven-
tionelle und unkonventionelle Aktoren [236] unterschieden. Bei konventionellen
Aktoren sind die Wirkprinzipe hinldnglich bekannt, wihrend fiir unkonventionelle
nur geringe Erfahrungswerte existieren [235, S. 5]. Bei konventionellen Aktoren
handelt es sich beispielsweise um Elektromotoren, Elektromagnete oder hydrau-
lische Stelleinrichtungen [235, S. 6]. Zu den unkonventionellen Aktoren zéhlen
beispielsweise Piezoaktoren, magnetorheologische Aktoren und Memorymetall-
aktoren [235, S. 6-7].

Neben Energiesteller und -wandler kann ein Aktor optionale Komponenten
umfassen. An den Energiewandler konnen verlustbehaftete Ubertrager von Krif-
ten, beispielsweise Getriebe oder Gewindespindeln, angeschlossen sein [235,
S. 10-11]. Zudem kann der Aktor um eine Positionsregelung, bestehend aus
Sensorik und Regeleinrichtung, erweitert werden [235, S. 10-11], vgl. Abbil-
dung 2.34. Die Sensorik kann beispielsweise Winkeldnderungen der Motorwelle
oder eines Energielibertragers messen. Details beziiglich Sensortechnologien
konnen der Fachliteratur [237], [238], [239] entnommen werden.
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Abbildung 2.34 Aktor mit Positionsregelung und Energieiibertrager
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In der Luftfahrt werden vorrangig pneumatisch, hydraulisch oder elektrisch
betriebene konventionelle Aktoren verwendet [10, S. 187-188]. Moir et al. [78,
S. 18-35], [79, S. 372-379] und Rossow et al. [77, S. 746-748] geben einen
ausfiihrlichen Uberblick iiber die einzelnen Bauweisen. Dabei existieren Ent-
wicklungstendenzen in Richtung einer starkeren Nutzung elektrischer Anbauteile
(More Electric Aircraft) bis hin zum ausschlieBlich elektrischen Flugzeug (All
Electric Aircraft) [77, S. 748], [79, S. 377-378].

Elektromechanische Aktoren (EMAs) stellen hierfiir eine reinelektrische
Losung dar, die bereits seit vielen Jahren im Bereich von Hohenleitwerken sowie
Vorder- und Hinterkanten von Tragflichen Anwendung findet [77, S. 748], [79,
S. 378-379]. Als Energiesteller fungiert beim EMA eine Motorsteuerung (Power
Drive Electronics) [79, S. 377], [81, S. 100], vgl. Abbildung 2.35. Gespeist wird
die Motorsteuerung mit dem Stellsignal aus der Aktorsteuerung (Actuator Con-
trol Electronic, ACE) und der Hilfsenergie in Form von Dreiphasenwechselstrom
aus dem elektrischen System des Flugzeugs [79, S. 377]. Daraus erzeugt die
Motorsteuerung die Stellenergie, die sie an einen als Energiewandler genutzten
Elektromotor weiterleitet. Die vom Elektromotor erzeugte mechanische Ener-
gie wird iiber ein Getriebe und einen Gewindetrieb an den gewiinschten Ort
iibertragen und in Form einer axialen Bewegung bzw. Kraft genutzt. Fiir die Posi-
tionsregelung des Aktors ist ein Drehwinkelgeber am Getriebe angebracht [79,
S. 377]. Dieser Sensor leitet den gemessenen Ist-Wert des Aktors an die Aktor-
steuerung weiter. Dort wird der Ist-Wert mit dem von der Flugzeugsteuerung,
beispielsweise dem Fly-by-Wire-System, vorgegebenen Soll-Wert abgeglichen
und ein aktualisiertes Stellsignal erzeugt [79, S. 377].

Im Vergleich zu hydraulischen und pneumatischen Losungen sind EMAs
potenziell

kompakter,

leichter,

weisen einen hoheren Wirkungsgrad auf,

verfiigen tiber ein breiteres Leistungsspektrum,

ermoglichen einen gleichmifigeren Betrieb,

erfordern weniger Anbauteile, wie Pumpen und Rohrleitungen, und
vermeiden das Risiko von Leckagen [240].

Ein Nachteil von EMAs besteht in den erhdhten Anschaffungskosten, die groB3-
tenteils durch geringere Lebenswegkosten ausgeglichen werden [240]. Zudem
existiert das Risiko des Verklemmens des Aktors [79, S. 379].
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Abbildung 2.35 Elektromechanischer Aktor

Der Ausfall eines Aktors muss in Abhingigkeit der betroffenen Komponenten
und der entstehenden Folgen kompensiert werden. Beispielsweise werden beim
Airbus A330 die Aktoren der Steuerflichen redundant ausgefiihrt [77, S. 748].
Dabei wird zumeist nur ein Aktor pro Steuerfliche aktiv eingesetzt, wihrend
die verbleibenden in einem Ruhemodus verweilen, bis deren Einsatz erforderlich
wird. Auch die Energieversorgung findet hierbei unabhingig voneinander statt
[77, S. 749]. Bei den Storklappen dieses Flugzeugs wird auf diese Redundanz
verzichtet [77, S. 748-749].

Die fehlerhafte Ansteuerung von Aktoren bei Schubumkehrsystemen wird ver-
mieden, indem vor einer Freigabe der Aktorverstellung mehrere Statusabfragen
durchgefiihrt werden [76, S. 192]. Hierzu zihlen der Bodenabstand, die Schubhe-
belstellung und die Verfiigbarkeit von Energie [76, S. 192]. Zudem werden beim
Schubumkehrer verschiedene unabhingige Verschlusssysteme eingesetzt, um ein
unbeabsichtigtes Ausfahren des Aktors zu verhindern [54, S. 92-94], [67, S. 160].
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Formvariable Strukturen

Traditionell eingesetzte metallische Werkstoffe unterstiitzen eine elastische Kon-
turvariation nur in einem verhdltnisméfBig geringen Umfang bevor plastische
Verformung einsetzt. Formvariable (Morphing) Strukturen ermdglichen eine gro-
Bere Verformung. Sie werden auch als adaptive, aktive oder smarte Strukturen
bezeichnet [77, S. 429]. Diese Strukturen sind beispielsweise iiber aktuierte Elas-
tomere, elastisch verformbare Verbundwerkstoffe oder intelligente Werkstoffe
(Smart Materials) realisierbar [77, S. 429].

Elastomere finden in der Luftfahrt bereits Anwendung, beispielsweise bei
Abdichtungen im Bereich der Tragflichen. In den letzten Jahren wurden zudem
elastisch verformbare Verbundstrukturen fiir die Anwendung in intelligenten
Droop Nose-Tragflichenkonzepten, vgl. Abschnitt 2.4.2, untersucht [221], [222],
[241], [242], [243]. Aber auch in anderen Bereichen des Flugzeuges, wie bei-
spielsweise beim Leitwerk, wird die Anwendung dieser Strukturen in Betracht
gezogen [223].

Intelligente Werkstoffe integrieren die Funktionen eines Aktors oder Sen-
sors [244, S. 1]. Sie konnen externe Reize zur Anderung ihrer Eigenschaften
nutzen. Beispiele dieser externen Reize sind Anderungen der Temperatur, des
Magnetfeldes, des elektrischen Potenzials und der Lichteinstrahlung [244, S. 2].
Entsprechend der Reaktion auf den externen Reiz, werden unter anderem folgende
Typen intelligenter Materialien unterschieden:

e piezoelektrische, elektrostriktive oder dielektrische Materialien, deren interne
Spannungen und Geometrien sich unter dem Einfluss elektrischer Spannungen
und Felder veriandern,

e magnetorheologische und elektrorheologische Fluide, die sich durch magneti-
sche bzw. elektrische Felder verfestigen konnen,

e Formgedichtnislegierungen (Shape Memory Alloys, SMAs) und Formgedécht-
nispolymere (Shape Memory Polymers SMPs), deren Geometrien sich in
Abhingigkeit der Temperatur dndern konnen [77, S. 433], [245], [246], [247],
[248], [249, S. 207-208].

Diese Effekte werden auch in unkonventionellen Aktoren genutzt. Diesbeziiglich
stellt Janocha [236] umfassende Informationen bereit.

Insbesondere Formgedéchtnislegierungen werden in den Bereichen Medizin,
Robotik, Automobilindustrie sowie Luft- und Raumfahrt umféinglich untersucht
[244], [250]. Dadurch wird die Gesamtzahl von Patenten fiir die Anwendung
von Formgedichtnislegierungen inzwischen auf iiber 30.000 geschitzt [250]. Dar-
unter sind auch zahlreiche Patente [146], [152], [167] mit Relevanz fiir die
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Triebwerksgondel zu finden. Im Rahmen des SAMPSON-Projekts [225], [226],
[227], [228], [229] wurden zudem Kombinationen von Formgedichtnislegierun-
gen mit Elastomeren im Bereich der Einlasslippe rechteckiger Triebwerkseinldsse
untersucht.

Wihrend Tragflachen und die Winde rechteckiger Einldsse anndhernd eben
sind, sind Pitot-Einldsse ringformig. Daher muss die formvariable Struktur auch
in Umfangsrichtung anpassungsfihig sein. Daraus ergeben sich anspruchsvollere
mechanische Anforderungen an die Struktur. Ein Lésungsansatz hierfiir wurde im
Rahmen des MorphElle-Projekts erarbeitet. Hierbei wird eine elastisch verform-
bare Haut erzeugt, indem eine Silikonmatrix mit Metalldrihten verstirkt wird
[26]. Die Verformung der Haut wird durch Druckverinderungen in dahinterlie-
genden Schliduchen gesteuert [26]. Vor einer Anwendung in der Luftfahrt sind
die Zuverlissigkeit und die Lebensdauer, insbesondere die Erosionsbestiandigkeit,
dieses Losungsansatzes zu untersuchen.

Open Access Dieses Kapitel wird unter der Creative Commons Namensnennung 4.0 Interna-
tional Lizenz (http://creativecommons.org/licenses/by/4.0/deed.de) verotfentlicht, welche die
Nutzung, Vervielfiltigung, Bearbeitung, Verbreitung und Wiedergabe in jeglichem Medium
und Format erlaubt, sofern Sie den/die urspriinglichen Autor(en) und die Quelle ordnungsge-
miB nennen, einen Link zur Creative Commons Lizenz beifiigen und angeben, ob Anderungen
vorgenommen wurden.

Die in diesem Kapitel enthaltenen Bilder und sonstiges Drittmaterial unterliegen eben-
falls der genannten Creative Commons Lizenz, sofern sich aus der Abbildungslegende nichts
anderes ergibt. Sofern das betreffende Material nicht unter der genannten Creative Commons
Lizenz steht und die betreffende Handlung nicht nach gesetzlichen Vorschriften erlaubt ist, ist
fiir die oben aufgefiihrten Weiterverwendungen des Materials die Einwilligung des jeweiligen
Rechteinhabers einzuholen.


http://creativecommons.org/licenses/by/4.0/deed.de

t')

Check for
updates

Methodik der Konzeptstudie

3.1 Methodische Produktentwicklung

Erfindergeist liegt in der Natur des Menschen. Von der Entdeckung des Feu-
ers, der Erfindung der Dampfmaschine bis hin zur Entwicklung von zunehmend
schnelleren, effizienteren und sichereren Flugzeugen wurden komplexe Probleme
identifiziert und gelost. Je komplexer ein Problem ist, umso schwieriger ist dessen
Losung. Um den Prozess der Losungsfindung einfacher, schneller und effizien-
ter zu gestalten, wurden insbesondere in den letzten 80 Jahren weit tiber 100
systematische Ansidtze entwickelt [251, S. 30]. Ein systematischer Ansatz zur
Erarbeitung eines Produkts, der aus der geordneten Anwendung einer spezifi-
schen Sammlung von Methoden, Techniken und Richtlinien besteht, wird als
Konstruktionsmethodik definiert [252, S. 131].

3.1.1 Konstruktionsmethodische Ansatze

Die Werke von Adams [253, S. 26-42], Cross [254], Lindemann [255, S. 39-63],
Winzer [251] und Wulf [256, S. 8] geben einen Uberblick iiber die systematischen
Ansiitze, die zu den verschiedenen Zeiten in verschiedenen Teilen der Welt ent-
wickelt wurden. Zu den bekanntesten Ansitzen fiir das methodische Entwickeln
technischer Produkte zdhlen die Ansitze:

von Asimov [253, S. 26],
von Cross [253, S. 28],

von Pugh [253, S. 30-33],
von Roth [257], [258], [259],

© Der/die Autor(en) 2022 83
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e von Hubka und Eder [253, S. 30],

e von Koller [257, S. 43],

e von Pahl und Beitz [260, S. 17],

e von Rodenacker [257, S. 43],

e von Adams und Keating [253],

e das Verfahren nach VDI-Richtlinie 2221 [50], [261], [262],
e das V-Modell nach VDI-Richtlinie 2206 [52],

e das Miinchener Produktkonkretisierungsmodell [255], [263],
e das Vorgehen nach IEEE 1220-2005 [264] sowie

e das Design for Six Sigma [265, S. 137-146].

Unter den Konstruktionsmethodiken sind zahlreiche Ansitze zu finden, die dem
Systems Engineering (SE) zuzuordnen sind. Dieses beschreibt das Denken in
Systemen durch Zerlegen komplexer Problemstellungen in Einzelaspekte und
Teilsysteme [251, S. 1]. Dadurch entstehen kleinere iiberschaubare Teilprobleme.
So kann beispielsweise die Erarbeitung eines variablen Konzepts fiir das Flug-
zeugteilsystem Triebwerkseinlass einen Teilaspekt in der Entwicklung neuartiger
kommerzieller Uberschallflugzeuge darstellen.

Vorgehensweise

Zu den Ansitzen des Systems Engineerings gehoren auch die global verbreiteten, aus
Deutschland stammenden Vorgehensweisen nach VDI-Richtlinie 2221 sowie nach
Pahl und Beitz [251, S. 29-31]. Die Ansitze verlaufen dabei von der abstrakten
Aufgabenstellung zur konkreten konstruktiven Losung [255, S. 56]. Dafiir sind
beim Vorgehen nach Pahl und Beitz [260, S. 17] die folgenden Prozessschritte
erforderlich:

e _Planen und Klidren der Aufgabe®, einschliefllich des Erarbeitens einer Anfor-
derungsliste,

e _Entwickeln der prinzipiellen Losung®, inklusive des Ermittelns von Funktio-
nen, Wirkprinzipen und Losungsvarianten sowie der Bewertung dieser nach
technischen und wirtschaftlichen Kriterien,

e _Entwickeln der Baustruktur® durch Grob- und Feingestaltung, samt Festlegung
auf einen vorldufigen Entwurf,

e _endgiiltiges Gestalten der Baustruktur®, unter anderem durch Fehleriiberprii-
fung und Schwachstellenbeseitigung sowie

e _Entwickeln der Ausfiihrungs- und Nutzungsunterlagen‘ durch eine vollstandige
Produktdokumentation, einschlielich der Freigabe zur Fertigung.
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Die VDI-Richtlinie 2221 [50, S. 14-16], [261, S. 31] empfiehlt die Durchfiihrung
folgender Aktivitdten und Erstellung zugehoriger Teilergebnisse:

e _Kliren und Prézisieren der Aufgabenstellung®, woraus die Anforderungen an
das Produkt hervorgehen,

e _Ermitteln von Funktionen und deren Strukturen* mittels Funktionsmodellen,

e _Suchen nach Losungsprinzipien und deren Strukturen, aus denen prinzipielle
Losungskonzepte resultieren,

e _Bewerten und Auswihlen von Losungskonzepten®,

e _Gliedern in Module* und Schnittstellendefinition zur Ermittlung einer
Systemarchitektur,

e  Gestalten der Module* zu Vorentwiirfen,

e _Integrieren des gesamten Produktes zum Gesamtentwurf sowie

e _ Ausarbeiten der Ausfiihrungs- und Nutzungsangaben®.

Anpassungen dieser Schritte sind in Abhéngigkeit der Aufgabe jedoch ausdriicklich
erlaubt [262, S. 30]. So weicht beispielsweise der Ansatz von Roth [257, S. 34]
nur dahingehend von der Vorgehensweise nach VDI-Richtlinie 2221 ab, dass die
Identifikation von Losungsprinzipen in die Teilschritte zur Identifikation von Effekt-
und Gestaltlosungsprinzipen unterteilt wird.

Bei den vorgestellten Ansitzen handelt es sich um annihernd lineare Modelle
[266, S. 5-6]. Dennoch fiihrt das einmalige, lineare Durchlaufen dieser Vorge-
hensweisen hdufig nicht zu befriedigenden Ergebnissen, weshalb ein iteratives
Vorgehen zwischen den Prozessschritten empfohlen wird [260, S. 16]. Aus diesem
Grund empfiehlt das V-Modell eine kleinschrittigere Uberpriifung der Teilergeb-
nisse. Zudem befiirwortet das Miinchener Modell eine sehr starke Vernetzung der
einzelnen Prozessschritte [260, S. 16-21].

Beieinem Grof3teil der weit verbreiteten Konstruktionsansitze stimmen die meis-
ten Prozessschritte grundlegend iiberein [251, S. 77-80], [257, S. 38]. So ordnet Roth
[257,S.38] die jeweiligen Prozessschritte der verschiedenen methodischen Ansétze
den folgenden Phasen zu:

Aufgabenformulierungsphase,
funktionelle Phase,
prinzipielle Phase,
gestaltende Phase und
Detaillierungsphase.
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Winzer [251, S. 77-80] erginzt dies durch die Erkenntnis, dass die meisten
Konstruktionsansitze eine Anpassung durch die problemspezifische Einbindung
zusitzlicher Methoden, Verfahren und Hilfsmittel erlauben.

Methoden und Hilfsmittel

Es existiert eine Vielzahl moglicher Methoden, die den einzelnen Prozessschritten
bzw. Prozessphasen des gewihlten Konstruktionsansatzes zugeordnet werden kon-
nen. Lindemann [255, S. 241-328] stellt den Zweck, die passende Einsatzsituation,
die voraussichtliche Wirkung, die Vorgehensweise und erforderliche Werkzeuge
von etwa 80 allgemeinen Konstruktionsmethoden vor. Die VDI-Richtlinie 2221
[50, S. 33-38] und Conrad [267, S. 93/133] geben fiir die jeweiligen Prozessphasen
zahlreiche geeignete Methoden an.

Die allgemeinen Konstruktionsmethoden konnen durch Methoden der Problem-
16sung, des Kostenmanagements sowie der Sicherheits- und Zuverlédssigkeitsanalyse
erginzt werden. Fiir den ersten Aspekt existiert die aus Russland stammende
Theorie des erfinderischen Problemlosens, kurz TRIZ [268], [269], [270]. Diese
Werkzeugsammlung besteht aus etwa 40 Methoden fiir systematische Innovation
[268, S. 2-15], [271, S. 40]. Beziiglich des Kostenmanagements stellen Ehrlenspiel
et al. [263, S. 77-78] tiber 50 Methoden vor. Auf den Aspekt der Sicherheits- und
Zuverlidssigkeitsanalyse wird im nachfolgenden Kapitel detailliert eingegangen.

3.1.2 Sicheres und zuverladssiges Konstruieren

Die zunehmende Komplexitit moderner (mechatronischer) Systeme zieht eine
potenziell erhohte Fehleranfilligkeit bzw. geringere Zuverldssigkeit nach sich. Die
Sicherheit und die Zuverléssigkeit eines Produktes spielen in den verschiedenen
Industriebereichen aus Griinden der wirtschaftlichen und 6kologischen Nachhal-
tigkeit bis hin zur gesellschaftlichen Akzeptanz eine wichtige Rolle. Zu diesen
Bereichen zihlen die Energie-, Eisenbahn-, Schiffs-, Automobil- und Luftfahrt-
industrie [272, S. 27]. Dabei werden in den jeweiligen genannten Industrien
zumeist unterschiedliche Ansitze fiir Zuverldssigkeit und Sicherheit verfolgt.
Dennoch zeigen diese Ansitze auf, dass der beste Zeitpunkt zur Verbesserung die-
ser Eigenschaften in den frithen Entwicklungsphasen eines Produkts liegt. [273,
S. 3].

Zuverlissigkeit
Bertsche [273, S. 1] definiert Zuverlédssigkeit in Anlehnung an die VDI-Richtlinie
4003 [274] als Wahrscheinlichkeit dafiir, dass ein Produkt iiber einen gewissen
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Zeitraum bei iiblichen Betriebsbedingungen nicht ausfillt. Allgemeinhin enthalten
die meisten Definitionen der Zuverldssigkeit [252, S. 372], [253, S. 77], [275, S. 1],
[276, S. 1] die folgenden Teilelemente:

die Einschrinkung der Leistung oder Funktion eines Systems,

eine Wahrscheinlichkeit fiir das Eintreten dieses Ereignisses,

einen Zeitraum und

spezifische Betriebsbedingungen in der iiblichen Systemumgebung.

Die meisten allgemeinen konstruktionsmethodischen Ansétze integrieren Zuverlés-
sigkeitsuntersuchungen, beispielsweise in Form von Schwachstellenanalysen oder
Prototypentests [260, S. 17], in spéteren Phasen, in denen die Konstruktion bereits
sehr detailliert ist [257, S. 34]. Diese Vorgehensweise hat zur Folge, dass das Ein-
bringen von Anderungen mit groBem Aufwand und hohen Kosten verbunden sein
kann [263, S. 13], [273, S. 4]. Die Ursache moglicher Fehler und Schwachstellen
kann jedoch schon in fritheren Phasen liegen und bereits dort identifiziert werden
[263, S. 13].

Es ist demzufolge moglich, Zuverlédssigkeit in ein Produkt hinein zu entwi-
ckeln [275, S. 1]. Dies wird organisatorisch durch das Zuverlissigkeitsmanagement
nach DIN EN 60300-1 unterstiitzt [273, S. 411]. Das Zuverldssigkeitsmanagement
beinhaltet beispielsweise die Erstellung eines Zuverlissigkeitsprogrammplans und
eines Zuverladssigkeitshandbuchs, vgl. hierzu Bertsche [273, S. 411-420] sowie
Meyna und Pauli [275, S. 133-141].

Ein erster Bestandteil des Zuverlédssigkeitsmanagements bei der Erarbeitung
eines technischen Systems ist die Verwendung eines ausgereiften Konstruktions-
prozesses und geeigneter analytischer Zuverldssigkeitsmethoden [273, S. 4]. Die
Verwendung eines ausgereiften Konstruktionsprozesses triagt zur Vermeidung von
Schwachstellen bei, indem

e cin genaues und vollstindiges Anforderungsdokument erstellt wird,
e bewihrte Konstruktionsrichtlinien eingesetzt werden und
e cine friithzeitige und umfassende Erprobung erfolgt [273, S. 5].

Analytische Zuverldssigkeitsmethoden werden in qualitative und quantitative
Methoden unterteilt. Qualitative Methoden konnen zur Identifikation von Schwach-
stellen und potenzieller Fehlerereignisse sowie daraus resultierender Folgen ver-
wendet werden [273, S. 4]. Quantitative Zuverlédssigkeitsmethoden werden zur
Vorhersage von Fehlerwahrscheinlichkeiten eingesetzt und erlauben eine Prognose
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der Systemzuverldssigkeit [273, S. 4]. Hierfiir sind neben den entsprechen-
den Zuverldssigkeitsmethoden auch die iiblichen Ausfallraten von Komponenten
erforderlich.

Austfallraten von Komponenten kénnen Zuverldssigkeitsdatenbanken, z. B. dem
Militirhandbuch MIL-217 des Verteidigungsministeriums der Vereinigten Staa-
ten von Amerika [277] oder dem Zuverlassigkeitsdatenhandbuch RDF 2000 [275,
S. 649] entnommen werden. Vereinzelt fasst auch die Fachliteratur [275, S. 114],
[278, S. 355] entsprechende Daten zusammen.

Uber 80 Methoden der Zuverlissigkeitsanalyse werden einschlieBlich ihrer Vor-
und Nachteile von Kritzinger [279, S. 214-291] erldutert. Die VDI-Richtlinie 4003
prasentiert 36 analytische und experimentelle Methoden der Zuverlédssigkeitsana-
lyse und stellt Hinweise zur problemspezifischen Auswahl geeigneter Methoden
zur Verfligung [274, S. 40-73]. Bertsche [273, S. 3] zeigt eine mogliche Zuord-
nung geeigneter Methoden der Zuverldssigkeitsanalyse zu den einzelnen Phasen
des Produktlebenszyklus allgemeiner technischer Anwendungen auf.

Durch die Ermittlung von Fehlerwahrscheinlichkeiten mit Hilfe des Zuverlis-
sigkeitsmanagements kann zudem die Ausfallwahrscheinlichkeit eines Systems
quantifiziert werden. Die Ausfallwahrscheinlichkeit entspricht der Fehleranzahl
innerhalb eines bestimmten Zeitraums bezogen auf die Anzahl der untersuchten
Fille [77, S. 706]. Dariiber hinaus sind die Folgen eines Fehlers auf ein System
und seine Umwelt zu untersuchen. Diese Folgen konnen auch sicherheitsrelevante
Effekte oder Auswirkungen, wie Verletzungen und Todesfille, umfassen und sind
somit Bestandteil der Sicherheitsanalyse [77, S. 706].

Sicherheit

Unter dem Begriff der Sicherheit ist ein Zustand zu verstehen, bei dem das vorhan-
dene Risiko kleiner als das zulédssige Risiko ist [77, S. 706]. Das vorhandene Risiko
wird aus dem Produkt der Eintrittswahrscheinlichkeit eines Ereignisses und dessen
Auswirkungen ermittelt [275, S. 56]. Das zuldssige Risiko ist der Grenzwert, der
das grofite noch vertretbare Risiko eines bestimmten Zustands darstellt.

Das Ausschlieen eines Risikos und somit eine vollstindige Sicherheit sind
nicht moglich. So wird bei Ereignissen mit schweren Auswirkungen nur eine sehr
geringe Eintrittswahrscheinlichkeit toleriert, wihrend bei Ereignissen mit geringen
Auswirkungen groBere Eintrittswahrscheinlichkeiten akzeptabel sind. Die Heraus-
forderungen, Methoden und Ansitze des Sicherheitsmanagements stimmen mit
denen des Zuverldssigkeitsmanagements grofitenteils iiberein [275, S. 142]. Ein-
zig die Bewertung der Auswirkungen eines Fehlers auf Mensch und Umwelt muss
zusitzlich erfolgen [275, S. 142].
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In der européischen Luftfahrt werden die moglichen Auswirkungen eines Feh-
lers durch die EASA nach CS-AMC 25.1309 (Acceptable Means of Compliance,
akzeptierbare Nachweismittel) wie folgt kategorisiert:

unbedeutend (Minor),
bedeutend (Major),
gefihrlich (Hazardous) und
katastrophal (Catastrophic) [34, AMC 25.1309].

Weiterhin wird eine Einteilung in diese Kategorien anhand der Auswirkungen
auf Flugzeug, Passagiere und Cockpitbesatzung vorgegeben und eine akzeptable
Eintrittswahrscheinlichkeit zugeordnet, vgl. Tabelle 3.1

Tabelle 3.1 Fehlerkategorien nach CS-AMC 25.1309

Kategorie Effekt auf Flugzeug | Effekt auf Effekt auf Erlaubte
Passagiere Cockpit Ereignisse
pro
Flugstunde

Unbedeutend | Geringe Verringerung | Korperliche Geringe Zunahme | <1E-03
(Minor) von Beschwerden der Arbeitslast

Funktionsfihigkeit

oder Sicherheit
Bedeutend Merkliche Korperliche Korperliche <1E-05
(Major) Verringerung von Bedringnis, Beschwerden oder

Funktionsfihigkeit mogliche signifikante

oder Sicherheit Verletzungen Zunahme der

Arbeitslast

Gefihrlich GroBe Verringerung | Schwerwiegende | Korperliche <1E-07
(Hazardous) | von oder todliche Bedringnis oder

Funktionsfihigkeit Verletzungen iiberfordernde

oder Sicherheit einer kleinen Arbeitslast

Personenanzahl

Katastrophal | Ublicherweise Mehrere Todesopfer oder <1E-09
(Catastrophic) | Flugzeugtotalschaden | Todesopfer Arbeitsunfihigkeit

Alle Ereignisse, die keinen Einfluss auf die Betriebsfahigkeit, die Sicherheit oder
die Flugbesatzung haben und maximal kleine Unannehmlichkeiten fiir Passagiere
verursachen, sind keine Sicherheitseffekte [34, AMC 25.1309].
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Sicherheitsprozess in der Luftfahrt

Fehler konnen in der Luftfahrt schnell zu Unfiéllen mit einer groen Anzahl an Todes-
fillen fiihren. Dennoch wurde im Zeitraum von 1990 bis 2010 in der Luftfahrt eine
Rate von ungefihr einem Todesfall pro einer Million Fliigen erreicht [79, S. 123].
Ziel bei der Auslegung von Luftfahrzeugen ist es, dass katastrophale Ereignisse mit
mehreren Todesfillen maximal alle 10 Millionen Flugstunden eintreten [79, S. 125].
Der Anteil einzelner Flugzeugsysteme daran, darf ein Ereignis pro 1.000 Millionen
Flugstunden bzw. 10~° Ereignisse pro Flugstunde nicht iiberschreiten [79, S. 125].
Zum Vergleich erreicht ein Flugzeug, das iiber 20 Jahre je 300 Tage a 10 Stun-
den im Einsatz ist, 60.000 Flugstunden, sodass das Eintreten einen katastrophalen
Ereignisses tiber ein Flugzeugleben hinweg extrem unwahrscheinlich (Extremely
Improbable) ist [79, S. 127].

Dieses geringe Sicherheitsrisiko wird durch stetige Verbesserungen in den Berei-
chen Konstruktionsmethoden, Flugbetrieb, Wartung, Luftverkehrsmanagement und
behordliche Regularien sichergestellt [280]. Seit dem Chicagoer Abkommen im Jahr
1944 existieren zivile Behorden fiir die internationale Luftfahrt [281, S. 9]. Diese
veroffentlichen Vorschriften und iiberpriifen deren Einhaltung, um einen sicheren
Betrieb zu gewihrleisten. In Europa ist hierfiir die Européische Agentur fiir Flugsi-
cherheit (EASA) zustédndig. In den Vereinigten Staaten von Amerika die FAA. Die
von der EASA und der FAA herausgegebenen Vorschriften stimmen grofitenteils
miteinander iiberein [281, S. 42].

Die EASA publiziert unter anderem Zertifizierungsspezifikationen (CS) bzw.
Bauvorschriften, deren Erfiillung im Rahmen der Zertifizierung zum Erlangen der
Luftfahrtzulassung eines Produkts nachgewiesen werden muss [281, S. 5-7]. Zudem
schlidgt die EASA in Form der AMCs akzeptable Mittel zum Nachweis der Ein-
haltung der Vorschriften vor. Diese Nachweismittel reichen von Berechnungen,
Analysen und Simulationen bis hin zu Tests [281, S. 72].

Kritzinger [53], Hinsch [281] und de Florio [282] stellen den Ablauf des Zulas-
sungsprozesses in der Luftfahrt vor. Erforderlich fiir die Konzepterarbeitung bis
TRL 3 sind davon lediglich Kenntnisse iiber einzuhaltende behordliche Vorschrif-
ten sowie der zugehorigen AMCs. Die Identifikation dieser Daten erfolgt im Rahmen
einer Musterzulassungsanalyse [281, S. 52-54].

Fiir variable Triebwerkseinlédsse sind in Europa die Bauvorschriften fiir grofe
Flugzeuge entsprechend der CS-25 [34] relevant. Diese beschreiben in Paragraf
25.1309 sowie den zugehorigen AMCs den Sicherheitsbewertungsprozess in der
Luftfahrt [34, AMC 25.1309]. Dieser basiert auf empfohlenen Praktiken fiir die
Luftfahrt (Aerospace Recommended Practice, ARP), die von der Society of Auto-
motive Engineers (SAE) erarbeitet wurden. Die SAE ist ein Konsortium bestehend
aus diversen Unternehmen und Behorden der Luftfahrt [32, S. 4]. Insbesondere sind
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hierbei der sicherheitstechnische Entwicklungsprozess von Flugzeugsystemen nach
ARP 4754A [32, S. 24-33] sowie die detaillierten Richtlinien zu dessen empfohle-
nen Methoden und Techniken nach ARP 4761 [57] von Bedeutung [53, S. 7], [77,
S.709], [79, S. 206], [275, S. 142], [280].

Der empfohlene Entwicklungsansatz fiir die Luftfahrt gemif3 ARP 4754 A basiert
auf dem V-Modell des Systems-Engineering [32, S. 24]. Bei diesem Ansatz wird
ein Produkt iiber den Einsatz verschiedener Detaillierungsstufen entwickelt [283].
Fiir die Luftfahrt bedeutet dies, dass Anforderungen, Funktionen und Architekturen
von der Flugzeug- iiber die System- bis hin zur Elementebene erarbeitet werden [32,
S. 24], [57, S. 20], vgl. Abbildung 3.1. Elemente konnen si@mtliche Komponenten,
wie beispielsweise Gegenstinde, Materialien und Software, sein [80, S. 129].

Aufgabe Produkt

Flugzeugebene

Verifikation
Validieru& > /‘I'megration

] Systemebene
Verifikati
Validierung‘\ e Aﬂegration
Anforderungen | Flementebene Tests
Funktionen Vel o« Yerfkation Analysen
Architekturen Dokumentation
Gestaltung

Abbildung 3.1 V-Modell in der Luftfahrt gemidl ARP 4754A [32, S. 24]

Zudem wird liber den gesamten Entwicklungsprozess hinweg ein Fokus auf eine
hohe Absicherung der Funktionsweise des entstehenden Produkts gelegt [52]. Zum
einen erfolgt dies durch das Validieren der Anforderungen, also das Feststellen ihrer
Giiltigkeit, auf der ndchsthoheren Detaillierungsstufe [32, S. 24]. Zum anderen wird
die Absicherung durch die Verifikation erreicht. Diese ist der Nachweis dariiber, dass
die erarbeitete Losung die gestellten Anforderungen und geforderten Funktionen
erfiillt [32, S. 24]. Dazu werden Tests und Analysen auf allen Detaillierungsstufen
eingesetzt [32, S. 24].

Jeder Phase des Entwicklungsprozesses sind Methoden und Techniken der
Sicherheitsanalyse und -bewertung zugeordnet. Diese werden von der SAE in ARP
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4761 [57] sowie von Kritzinger [279] detailliert an Beispielen beschrieben. Die
wichtigsten Methoden dieses Prozesses sind:

e die Gefiahrdungsanalyse (Functional Hazard Assessment, FHA),

e die vorldufige Systemsicherheitsanalyse (Preliminary System Safety Assess-
ment, PSSA),

e die Systemsicherheitsanalyse (System Safety Assessment, SSA),

e die Fehlerbaumanalyse (Fault Tree Analysis, FTA),

e die Fehlermoglichkeits- und Einflussanalyse (Failure Mode and Effects Analysis,
FMEA),

e die Fehlermoglichkeits- und Effektzusammenfassung (Failure Modes and Effects
Summary, FMES) und

e die Analyse von Fehlern gemeinsamer Ursachen (Common Cause Analysis,
CCA), bestehend aus:

o der Zonensicherheitsanalyse (Zonal Safety Analysis, ZSA),

o der Analyse besonderer Risiken (Particular Risks Analysis, PRA) sowie

o der Analyse redundanziiberbriickender Fehler (Common Mode Analysis,
CMA) [34, AMC 25.1309], [77, S. 709]. [275, S. 144].

Zudem empfiehlt die Fachliteratur [66, S. 41], [80, S. 129], [97, S. 24-27], [284,
S. 25-36] die Durchfiihrung von zahlreichen Ergebnisiiberpriifungen (Reviews).
Diese Uberpriifungen konnen nach jedem Arbeitsschritt, zumindest aber zum
Abschluss jeder Phase erfolgen.

3.2 Verwendeter Ansatz zur Konzepterarbeitung

Nachfolgend wird der Entwicklungsansatz fiir sichere Produkte, der dieser Arbeit
zugrunde liegt, vorgestellt. Im anschlieBenden Kapitel 4 wird die Anwendung
dieses Ansatzes fiir die Konzepterarbeitung variabler Pitot-Einlisse fiir Flugzeug-
triebwerke beschrieben.

Ziel des Ansatzes ist es, die Erarbeitung und konstruktionstechnische Gestal-
tung von Konzeptlosungen innerhalb akademischer Studien zu ermoglichen.
Dabei sollen primir spezifische Probleme in der Luftfahrtindustrie betrachtet wer-
den. Durch die Beachtung der industriespezifischen Standards fiir Sicherheit und
Zuverléssigkeit sollen die Konzeptlosungen eine hohere praktische Relevanz als
vergleichbare akademische Studien erreichen konnen. Dabei sollen die Konzepte
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innerhalb der akademischen Studien nicht bis zur Marktreife entwickelt wer-
den. Stattdessen sind geeignete Konzeptideen bis zu einem Detaillierungsgrad
zu untersuchen, der die Bewertung der Umsetzbarkeit der Technologie erlaubt.
Hierfiir ist der Technologie-Reifegrad TRL 3 geeignet [55], [56]. Dieser umfasst
den Nachweis der gewiinschten Funktion durch Analysen, Simulationen und
Laborexperimente [56, S. 10-11]. Dariiber hinaus sollten akademische Studien
einen Ausblick iiber die ndchsten erforderlichen Arbeitsschritte zur Erlangung
der Marktreife geben.

In akademischen Studien steht zudem der Erkenntnisgewinn, beispielsweise
tiber die Einsetzbarkeit neuartiger Werkstoffe, im Vordergrund. Bisherige aka-
demische Studien haben hiufig innovative Losungsideen hervorgebracht, ohne
allerdings deren Umsetzbarkeit zu beachten. Die Identifikation innovativer und
umsetzbarer Losungsideen wird durch eine griindliche Abdeckung des poten-
ziellen Losungsraumes und einen &hnlichen Detaillierungsgrad der Losungsal-
ternativen unterstiitzt. Griindlichkeit und #hnliche Detaillierung sollten auch in
Anbetracht des vergleichsweise geringen Personal- und Sachmittelaufwands Vor-
rang gegeniiber Zeit- und Kosteneffizienz genieBen. Diese Randbedingungen
schrinken den Umfang der Studien und den erreichbaren Detaillierungsgrad der
entwickelten Konzepte auf TRL 3 ein.

Dementsprechend ist ein Ansatz zu wiéhlen, mit dessen Hilfe zum Ende
einer Studie der Nachweis der gewiinschten Funktion erbracht werden kann.
Dieser sollte auf einem erprobten Entwicklungsansatz, beispielsweise dem nach
VDI-Richtlinie 2221 [50, S. 33-38], beruhen. Zudem sollten Methoden der
Zuverléssigkeits- und Sicherheitsanalyse nach ARP 4754A [32, S. 24] und
ARP 4761 [57] zur Verifikation und Validierung der Teillosungen integriert
sein. Auch sollten potenzielle Schwachstellen und Risiken friihzeitig identi-
fiziert, beispielsweise durch eine Gefihrdungsanalyse, und vertieft untersucht
werden. Dies erfordert auch eine gewisse Anpassbarkeit des Ansatzes wihrend
der Konzepterarbeitung. Weiterhin sollte vermieden werden, dass ein Produkt
in den nachfolgenden Phasen der Entwicklung erforderliche Zulassungsnach-
weise aufgrund systematischer Konstruktionsfehler nicht erfiillen kann. Diese
Konstruktionsfehler konnen die Wiederholung kostenintensiver Tests erforderlich
machen. Auch gehen Konstruktionsanpassungen in spéteren Entwicklungspha-
sen mit deutlich mehr Aufwand einher. Deshalb sollten bereits zu Beginn des
Entwicklungsprozesses alle zu erfiillenden Bauvorschriften der CS-25 sowie die
zugehorigen Nachweismittel identifiziert werden. Dies erfolgt im Rahmen einer
Musterzulassungsanalyse.

Die abschlieende Festlegung auf ein Konzept sollte moglichst spit erfolgen.
Bis zu dieser Festlegung sind als Bestandteil des Risikomanagements mehrere



94 3 Methodik der Konzeptstudie

Alternativlosungen simultan zu untersuchen. Zudem sollte der Ansatz auch den
frithzeitigen Bau von Demonstratoren zum Nachweis der Funktionalitdt und zur
Identifikation von Schwachstellen beinhalten. Dies stellt den grofiten Unterschied
im Vergleich zum angesprochenen akademischen Ansatz fiir sichere Produkte von
Grasselt et al. [54], [58], [59] dar.

Der verwendete Konstruktionsansatz fiir zuverldssige und sichere Konzepte bis
TRL 3 wird in Anlehnung an Roth [257, S. 38] in fiinf Phasen eingeteilt:

Anforderungsanalyse,
Funktionsanalyse,
Konzeptphase,
Vorentwurfsphase und
Detaillierungsphase.

Die iterativen Arbeitsschritte der einzelnen Phasen orientieren sich an der VDI-
Richtlinie 2221 [50, S. 14-16], [261, S. 25]. Zudem werden den einzelnen Phasen
eng miteinander verkniipfte Teilaufgaben in Form allgemeiner Konstruktionsme-
thoden sowie ausgewihlter Methoden der Zuverlédssigkeits- und Sicherheitsana-
lyse zugeordnet, vgl. Abbildung 3.2. Die Methoden der jeweiligen Phasen werden
in den nachfolgenden Unterkapiteln beschrieben.

3.2.1 Anforderungsanalyse

Zu Beginn der Anforderungsanalyse wird die Aufgabenstellung geklért und prézi-
siert [50, S. 14-16]. Dafiir ist die Motivation zum Erarbeiten der Aufgabenstellung
darzulegen. Weiterhin ist die Aufgabenstellung in beherrschbare Teilaufgaben zu
unterteilen. Zu diesen Teilaufgaben konnen die Identifikation des Anwendungs-
bereichs, der Nachweis der Umsetzbarkeit und die Bestimmung des Potenzials
des erarbeiteten Konzepts zdhlen. Zudem sind Anforderungen strukturiert zu
identifizieren und daraus Kriterien fiir die spitere Losungsbewertung herzuleiten.

Erarbeiten der Anforderungsliste

Im Anschluss an das Klidren der Aufgabe miissen sdmtliche Anforderungen identifi-
ziert werden, die mafgeblich fiir die Losungsfindung und Gestaltung des Konzepts
sind [260, S. 319]. Dies erfolgt durch die Erstellung einer Anforderungsliste. Die
Anforderungsliste beinhaltet alle Interessen moglicher Kunden und Entwickler
sowie relevante Gesetze, Standards und Vorschriften [260, S. 320]. Die Erstellung
der Anforderungsliste hat weitreichende Folgen fiir das zu entwickelnde Konzept.
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Phase Arbeitsschritt Teilaufgaben
Anforderu ngs- Klaren und Prazisieren Anforderungsliste erarbeiten
der Aufgabe und ihrer
analyse
Anforderungen

Schnittstellenanalyse

Musterzulassungsanalyse

Kriterien identifizieren und gewichten

Funktions- Ermitteln von Funktionen [ Funktionen identifizieren
 —

und deren Strukturen, Funktionsstrukturen ermitteln

analyse
Suche nach Geféhrdungsanalyse
Lésungsprinzipen Losungsprinzipe identifizieren
Konzept- Erstellen, Bewerten und Konzepterstellung
— Auswaéhlen von
phase ! Konzeptvorauswahl
Losungskonzepten Identifikation von Konzeptgruppen

Vorlaufige Systemsicherheitsanalyse

Analyse von Fehlern gemeinsamer Ursachen

Vorentwurfs- Gliedern in Module und
" Gestalten dieser zu

—_— Y ) ) ——

phase ! Integrationsstudien
Vorentwdrfen Geometriegestaltung
Auswahl der Konzeptgruppe
Detaillierungs— Integrieren des Produktes [ Feingestaltung
R h
zum Gesamtentwurf, E
phase ‘ 3D-Modellierung
* Dokumentation Funktionsdemonstratoren
Weiterflihrende Analysen
TRL 3 Konzept *Methoden der Sicherheitsanalyse

Abbildung 3.2 Verwendeter Konstruktionsansatz

Der erforderliche Aufwand zum Erstellen der Anforderungsliste ist vergleichbar
mit dem der Durchfiihrung der Konzept- und Gestaltungsphase [260, S. 320]. Eine
Herausforderung besteht darin, dass die Anforderungsliste zu Beginn des Entwick-
lungsprozesses nicht vollstindig sein kann, da viele Erkenntnisse erst wiahrend der
Entwicklung gewonnen werden und somit zu Ergéinzungen oder Anderungen fiihren.
Grundlegend enthilt eine Anforderungsliste, vgl. Tabelle 3.2, die Teilbereiche

e Organisation,
o Identifikation,
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Tabelle 3.2 Beispiel einer Anforderungsliste

Anforderungsliste Beispielprodukt Erstellt durch: Erstellende Person (Initialen) | Version:
Letzte Anderung: TT.MM.JJJJ XX
ID Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle
1 Anforderung 1 Beispielhafter Forderung (F) TT.MM.JJIJ [YY]
Grenzwert 1
2 Anforderung 2 Beispielhafter ‘Wunsch (W) TT.MM.J1JJ [ZZ)]
Grenzwert 2

e Inhalt und
e Riickverfolgung [260, S. 322].

Organisatorische Angaben beziehen sich auf die Bezeichnung des zu entwickeln-
den Produkts, den Entwickler sowie das Datum der Erstellung [260, S. 322]. Teil
der Identifikation sind vor allem Identifikationsnummern (IDs) fiir die einzelnen
Anforderungen [260, S. 322]. Mogliche Inhalte sind die Beschreibung und die
Art der Anforderung [260, S. 322]. Als Anforderungsarten konnen beispielsweise
Forderungen und Wiinsche unterschieden werden [260, S. 334]. Die Riickverfol-
gung enthilt Informationen iiber Anderungsdaten, Verantwortlichkeit und Quelle
der Anforderung [260, S. 324].
Das Erstellen der Anforderungsliste ist unterteilbar in folgende Teilschritte:

Ermitteln der Anforderungsquellen,

Ermitteln der Rahmenbedingungen,

Ermitteln der Kundenanforderungen,

methodische Ermittlung und Erginzung der Anforderungen,
Abstimmung mit Kunden und

Festlegen der Anforderungsliste [260, S. 326].

Quellen fiir Anforderungen kénnen Personen, Produkte und Dokumente sein [260,
S. 327-328]. Auch die Fachliteratur [253, S. 52-69], [260, S. 331], [263, S. 57],
[267, S. 136-144], [271, S. 231], [273, S. 129], [285], [286] stellt zahlreiche Auf-
listungen von Anforderungen fiir die methodische Ermittlung und Ergéinzung der
Anforderungsliste bereit.

Die Anforderungsliste ist mit der ersten Erstellung nicht abgeschlossen und
wird iiber den weiteren Verlauf des Entwicklungsprozesses aktualisiert und erwei-
tert. Weitere Anforderungen gehen beispielsweise aus der Musterzulassungsanalyse
sowie spiteren Sicherheitsanalysen hervor.
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Schnittstellenanalyse

Im Rahmen einer Schnittstellenanalyse werden die Voraussetzungen fiir eine Zonen-
sicherheitsanalyse geschaffen. Dies erfolgt, indem die physischen und funktionellen
Schnittstellen innerhalb der Zone des Einlasses sowie zu seinen benachbarten
Bereichen untersucht werden.

Auf die Schnittstellenanalyse aufbauend, konnen potenzielle Synergien zwi-
schen Teilsystemen des zu erarbeitenden Konzepts erkannt werden. Dariiber
hinaus konnen mogliche Wechselwirkungen zwischen vorhandenen und geplanten
Subsystemen identifiziert werden. Diese Wechselwirkungen sind bei der anschlie-
Benden Musterzulassungsanalyse und der weiteren Erarbeitung des Konzeptes zu
beriicksichtigen.

Musterzulassungsanalyse

Die Erstellung des Zulassungsprogramms (Certification Programm) stellt den ersten
Schritt zum Erreichen einer Musterzulassung fiir die Luftfahrt dar [281, S. 68]. Das
Zulassungsprogramm beinhaltet

die Identifikation und Interpretation anzuwendender Bauvorschriften,

die Ableitung der Nachweiserbringung zur Erfiillung dieser,

die Zusammenfassung zu einem ganzheitlichen Entwurf und

die Abstimmung des Entwurfs mit der zustdndigen Luftfahrtbehorde [281, S. 69].

Die Durchfiihrung der beiden erstgenannten Schritte erfolgt im Rahmen der Mus-
terzulassungsanalyse wihrend der Anforderungsanalyse und gewihrleistet eine
moglichst vollstindige Anforderungsliste.

Die Giiltigkeit von Bauvorschriften fiir eine spezifische Komponente kann
Interpretationsspielraum bieten und ist final mit der zustidndigen Luftfahrtbehorde
abzusprechen [281, S. 69]. Die Bauvorschriften der EASA fiir grofle Flugzeuge
CS-25 [34] und Flugtriebwerke CS-E (Engines) [287] beinhalten zudem Vor-
schldge anwendbarer Nachweismethoden zur Sicherstellung der Einhaltung der
Vorschriften. Die Nachweismethoden (Means of Compliance, MoC) werden in zehn
Kategorien eingeteilt [281, S. 70-72], vgl. Tabelle 3.3

Allerelevanten Paragrafen der CS und deren zugehorige, mogliche Nachweismit-
tel werden zur Nachweispriifliste (Compliance Check List, CCL) zusammengefasst,
vgl. Tabelle 3.4. Diese bildet einen wichtigen Bestandteil des abschliefenden
Nachweisdokuments (Compliance Document) [281, S. 73-74].
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Tabelle 3.3 Ubersicht moglicher Nachweismittel

ID Bezeichnung Beschreibung

MoC 0 Compliance Statement Erlauterung bzw. Begriindung der
Erfiillung einer Vorschrift

MoC 1 Design Review Uberpriifung anhand von Zeichnungen,
Schaltplinen, Stiicklisten

MoC 2 Calculation/Analysis Nachweis durch Berechnungen, Analysen,
Herleitungen

MoC 3 Safety Assessment Strukturierte Risikobewertung durch
Sicherheitsanalysen

MoC 4 Laboratory Tests Werkstoff- oder Bauteiltests im Labor

MoC 5 Test on aircraft (On Ground) Test der Funktion am Flugzeug auf dem
Boden

MoC 6 Flight Test Test der Funktion am Flugzeug wihrend
des Fluges

MoC 7 Inspection Zustandspriifung ohne Aktivierung der
Komponente

MoC 8 Simulation Tests auf Basis eines digitalen Modells

MoC 9 Equipment Qualification Geritequalifikation

Kriterien identifizieren und gewichten

Nach der Erstellung der Anforderungsliste werden Kriterien aus dieser abgeleitet
und gewichtet. Dies ist erforderlich, um eine moglichst objektive und effiziente
Bewertung und Auswahl der spiteren Konzepte durchfiihren zu konnen. Die Aus-
wabhl erfolgt auf zwei verschiedene Arten. In der Konzeptphase wird anhand von
Ausschlusskriterien eine Vorauswahl der Konzepte getroffen. In der Vorentwurfs-
phase wird die gewichtete Punktbewertung fiir die abschlieBende Entscheidung fiir
eine Losungsalternative eingesetzt.

Eine quantitative Bewertung, wie die gewichtete Punktbewertung, erfordert eine
Differenzierung der einzelnen Kriterien, obwohl diese Kriterien oft miteinander
verbunden sind und sich gegenseitig beeinflussen [255, S. 189], [288]. Beispiels-
weise kann eine Gewichtsreduktion durch den Einsatz von Leichtbaumaterialien
erreicht werden, die in der Regel mit erhthten Materialkosten verbunden sind.
Auch konnen unzureichende aerodynamische Eigenschaften in der Luftfahrt zu
Stromungsablosungen und somit zu Sicherheitsproblemen fiihren. Dariiber hinaus
sind die Stiickkosten von Komponenten mit langer Lebensdauer und hoher Effizienz
hiufig vergleichsweise hoch.
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Die Differenzierung der Kriterien kann durch ein strukturiertes Anforderungs-
dokument unterstiitzt werden. Weiterhin kann das Anforderungsdokument bei der
Ableitung der wichtigsten Bewertungskriterien unterstiitzend wirken.

Die Gewichtung der Kriterien erfolgt durch einen paarweisen Vergleich [255,
S.289]. Bei dieser Methode werden alle Kriterien in Paaren anhand ihrer jeweiligen
Bedeutung fiir die zu findende Losung miteinander verglichen [260, S. 388]. Wenn
ein Kriterium wichtiger erscheint als das mit ihm verglichene, wird es mit dem Wert
2 bewertet. Wenn beide Kriterien gleich wichtig sind, werden sie mit dem Wert 1
bewertet. Ist ein Kriterium weniger wichtig als das verglichene, wird ihm der Wert
0 zugeordnet [260, S. 388].

Zudem existieren Varianten dieser Bewertungsmethode mit einem groferen
Wertebereich, beispielsweise um unterscheiden zu konnen, ob die Erfiillung eines
Kriteriums viel wichtiger, wichtiger oder nur minimal wichtiger ist als die eines
anderen Kriteriums [255, S. 184]. Dies kann in den letzten Phasen des Entwick-
lungsprozesses, in denen ein hoher Detaillierungsgrad der Losung vorhanden ist,
sinnvoll sein, um eine sehr detaillierte Beurteilung zu ermdglichen [289, S. 115]. In
den hier vorliegenden frithen Phasen des Entwicklungsprozesses kann die Umset-
zung dieser Variante aufgrund des geringeren Konkretisierungsgrades nicht vollig
objektiv erfolgen [289, S. 115].

Nachdem alle Kriterien miteinander verglichen worden sind, hat jedes Kriterium
i einen Wert p;, der die Summe der Werte in der jeweiligen Zeile in Tabelle 3.5
darstellt. Dividiert man diese Zeilensumme p; durch die Summe aller in dieser
Tabelle zugeordneten Zellwerte P, so erhélt man den relativen Gewichtungsfaktor
w; eines Kriteriums [289, S. 112-113]:

w; = pi/P. CRY

Tabelle 3.5 Gewichtung der Kriterien durch paarweisen Vergleich

Kriterium K1 K2 K3 Relatives Gewicht w;
Kriterium 1 (K1) - 2 1 0,500
Kriterium 2 (K2) 0 - 2 0,333
Kriterium 3 (K3) 1 0 - 0,167

Zellwerte: Reihenkriterium ist im Vergleich zum Spaltenkriterium wichtiger (2), gleich
wichtig (1), unwichtiger (0)
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3.2.2 Funktionsanalyse

Auf den Erkenntnissen der Anforderungsanalyse basierend, erfolgt die Funktions-
analyse. In dieser werden die erforderlichen Funktionen des Produkts strukturiert
ermittelt, Folgen von Funktionsausfillen analysiert und mogliche Losungsprin-
zipe zum Erfiillen einer Funktion identifiziert [260, S. 341]. Auf Basis der
Funktionsstrukturen und Losungsprinzipe der Funktionsanalyse konnen in der
Konzeptphase prinzipielle Produktarchitekturen in Form von Konzepten identi-
fiziert werden [260, S. 341].

Funktionen identifizieren

Um eine Anforderung zu erfiillen, muss ein Produkt eine Funktion erfiillen. Eine
Funktion ist definiert als eine Operation am Objekt [290, S. 805]. Diese erfolgt durch
eine Umwandlung von Eingangsgrofen in die gewiinschten Ausgangsgrof3en [258,
S. 412]. Betreffende Gréen konnen Material, Energie oder Daten sein. Dariiber hin-
aus konnen Storungen und Verluste die Funktion beeinflussen, vgl. Abbildung 3.3.
Funktionen werden iiblicherweise durch ein Substantiv gefolgt von einem Verb in
der Infinitivform beschrieben [291, S. 2].

Funktionsstrukturen erstellen

Im Rahmen des Entwicklungsprozesses ist es iiblich, eine Funktionsstrukturanalyse
durchzufiihren. Auf diese Weise werden die notwendigen Haupt- und Teilfunktionen
identifiziert und in elementare Funktionen, wie beispielsweise ,,Form konvertieren*
oder ,,Druck erhohen®, zerlegt [292, S. 19].

Je detaillierter die Funktionsstruktur analysiert wird, desto besser konnen den
Funktionen im spéteren Verlauf geeignete Losungsprinzipe zugeordnet werden. Es
ist jedoch zu beachten, dass dabei eine zu friihzeitige Vorfixierung auf eine Losung
erfolgen und die Losungsvielfalt zu stark eingeschrinkt werden kann [50, S. 17].
Daher kann es sinnvoll sein, mit einer einfachen Funktionsstruktur zu beginnen und
den Detaillierungsgrad innerhalb des Entwicklungsprozesses iterativ zu erhdhen
[257, S. 54]. Die gebréuchlichsten Mittel zur Erstellung funktionaler Strukturen
sind

e das FAST-Diagramm (Function Analysis System Technique),
e das Funktionennetz und
e der Funktionenbaum [260, S. 346], [291, S. 3-4].

Die drei genannten Methoden sind einander recht dhnlich und werden beispielsweise
in der VDI-Richtlinie 2803 [291] detailliert beschrieben.
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Stérungen

Eingang Funktion Ausgang

k.

Verluste

Abbildung 3.3 Begriff der Funktion

Funktionenbdume eignen sich aufgrund ihrer Struktur sehr gut als Basis fiir
die Gefidhrdungsanalyse (FHA) und werden deshalb nachfolgend verwendet [272,
27 ff.], vgl. Abbildung 3.4. Im Funktionenbaum wird die Hauptaufgabe des Pro-
dukts durch seine Gesamtfunktion beschrieben [260, S. 346]. Diese Gesamtfunktion
kann in Teilfunktionen verschiedener Detaillierungsebenen unterteilt werden [260,
S. 345]. Die Anzahl der Detaillierungsebenen ist in Abhéngigkeit der Aufgabe zu
wihlen [260, S. 345].

Gesamtfunktion
des Systems

Funktion 1 Funktion 2 Funktion 3
in Ebene 1 in Ebene 1 in Ebene 1

S &

I——l LY

Funktion 2.1 Funktion 2.2
in Ebene 2 in Ebene 2
Symbolik: [ Funktion e o o Weitere Funktionen & Weitere Teilfunktionen

Abbildung 3.4 Aufbau eines Funktionenbaums
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Gefiahrdungsanalyse

Die Gefihrdungsanalyse und -bewertung (FHA) ist eine qualitative Sicherheitsme-
thode, die zu Beginn des Prozesses der Sicherheitsbewertung durchgefiihrt werden
sollte [32, S. 33]. Der Einsatz qualitativer Methoden zu Beginn des Prozesses
wird empfohlen, da sie die systematische Untersuchung von Ausfallbedingungen,
-ursachen und -folgen unterstiitzen [273, S. 5]. In spiteren Phasen des Entwick-
lungsprozesses konnen diese qualitativen Methoden durch quantitative Methoden
ergéinzt werden, um die Zuverlassigkeit genauer zu untersuchen [32, S. 22].

Das Hauptziel der FHA besteht in der systematischen Bewertung moglicher
Funktionsausfille eines Systems. Dadurch kénnen Fehlerbedingungen sowie deren
Auswirkungen identifiziert und klassifiziert werden. Dies ermoglicht das Ableiten
von Zuverldssigkeitsanforderungen gemifl CS-25.1309 [53, S. 38], vgl. Tabelle 3.1.
Die FHA wird auf Flugzeug-, System- und ggf. Subsystemebene durchgefiihrt [57,
S. 34-35]. Ahnlich wie bei den Funktionenbsiumen besteht der Hauptnachteil die-
ser Methode in der erforderlichen Erfahrung fiir deren Anwendung [53, S. 56].
So konnen bei unzureichender Erfahrung iiberaus umfangreiche, aber weitestge-
hend bedeutungslose Ergebnistabellen entstehen [53, S. 56]. Weiterhin kann die
Klassifizierung von Gefdhrdungen eher subjektiv ausfallen [53]. Dem gegeniiber
stehen zahlreiche Vorteile, die von Kritzinger [53, S. 56] beschrieben werden,
allen voran die optimale Bereitstellung von Ereignissen hochster Ebene (Top Level
Events) fiir die vorldufige Systemsicherheitsbeurteilung (PSSA). Die PSSA erfolgt
im Sicherheitsprozess der Luftfahrt im direkten Anschluss an die FHA.

Die Durchfiihrung der FHA erfordert die folgenden Teilschritte:

e Identifizieren der Funktionen des zu untersuchenden Systems,

e Identifizieren der funktionalen Fehlermoglichkeiten (Fehlermoden),

e Kategorisieren der Schwere moglicher Fehler entsprechend der vorherrschenden
Flugphasen und Betriebsbedingungen,

e Festlegen der erlaubten Eintrittswahrscheinlichkeit und

o Nachweisen dieser Wahrscheinlichkeit [53, S. 38-46], [57, S. 32-33].

Die Funktionen werden den Funktionenbiumen entnommen. Funktionale Feh-
lermoglichkeiten konnen ein vollstandiger oder teilweiser Funktionsverlust, das
unaufgeforderte Auftreten der Funktion oder eine unerwiinschte Funktion sein [53,
S. 38-46]. Bertsche [273, S. 131] listet zahlreiche weitere Fehlermoglichkeiten auf.
Die Schwere moglicher Fehlerfolgen wird nach CS-25.1309 bewertet [53, S. 38],
vgl. Tabelle 3.1. Aus dieser Tabelle konnen auch die zulédssigen Eintrittswahrschein-
lichkeiten abgeleitet werden. Das Nachweisen dieser Eintrittswahrscheinlichkeiten
erfolgt in Abhéngigkeit der Schwere des Fehlers gemidll des Absicherungsgrads
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(Development Assurance Level, DAL) [53, S. 42—44]. Wird ein Fehler als kata-
strophal klassifiziert, so entspricht dies dem Absicherungsgrad DAL A [53, S. 44].
Dieser erfordert die Integration zusétzlicher Sicherheitsmaflnahmen, wie versagens-
sicheren (Fail-Safe) Eigenschaften, beispielsweise in Form von Redundanz [79,
S. 212].

Losungsprinzipe identifizieren

Um aus den Funktionsstrukturen methodisch Konzepte herleiten zu konnen, werden
Losungs- bzw. Wirkprinzipe genutzt. Diese ordnen den jeweiligen Funktionen einen
Effekt zu [257, S. 107]. Entsprechende Effekte fiir die Umsetzung einer jeweiligen
Funktion konnen einer Vielzahl von Konstruktionskatalogen [258, S. 447-462],
[293, S. 22-43] und der Fachliteratur entnommen werden. Auch kénnen vergleich-
bare existierende Produkte und Patente ausgewertet werden [260, S. 350-351].
Weiterhin kénnen Prinzipe der Biologie fiir die Losung technischer Problemstel-
lungen adaptiert werden [260, S. 351]. Dieses Vorgehen ist unter dem Begriff der
Bionik gelaufig.

3.2.3 Konzeptphase

An die Funktionsanalyse schlieft die Konzeptphase an. Im Rahmen der Kon-
zeptphase werden, basierend auf der analysierten Aufgabenstellung und den
erforderlichen Funktionen, Konzepte erdacht. Die Konzepte werden nach einer
Vorauswahl zu Konzeptgruppen #hnlicher Eigenschaften zusammengefasst. Im
Anschluss daran erfolgt die vorldufige Systemsicherheitsanalyse (PSSA) der
identifizierten Konzeptgruppen. Mit Hilfe der PSSA konnen Schwachstellen
identifiziert und durch Anpassungen vermieden werden.

Konzepterstellung
Die Erstellung erster Losungskonzepte erfolgt zundchst auf intuitivem und anschlie-
Bend auf methodischem Weg. Die intuitive Erstellung von Konzepten kann durch
Methoden des Brainstormings unterstiitzt werden. Diese erlauben das moglichst
ergebnisoffene Generieren einer Vielzahl von Losungsideen und somit eine breite
Abdeckung des Losungsraums [294, S. 11]. Zudem wird dabei eine Vorfixierung auf
eine Losung durch zu starke Einschrankungen vermieden. Diese konnen beispiels-
weise aus sehr detaillierten Anforderungslisten und Funktionsstrukturen resultieren
[260, S. 342].

Verbreitete Methoden des Brainstormings sind beispielsweise die Methode 635,
die Galeriemethode, die Delphi-Methode oder die Synektik [260, S. 357-359]. In
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der Praxis findet zumeist eine kombinierte Anwendung dieser Methoden statt [260,
S. 360]. So wird einer kleinen Gruppe von Beteiligten die zuvor definierte Aufga-
benstellung dargelegt. Nachfolgend skizzieren die Beteiligten ihre jeweiligen Ideen
und tauschen diese im Anschluss miteinander aus. Im Rahmen dieses Austauschs
werden die vorhandenen Ideen weiterentwickelt und abschliefend dokumentiert.
Um den Losungsraum moglichst vollstidndig abzudecken, werden anschlieSend
weitere Konzepte systematisch mit der Methode des morphologischen Kastens nach
Zwicky identifiziert [294, S. 19-20]. Diese Methode der Konzeptentwicklung nutzt
die erarbeitete Funktionsstruktur und ordnet den jeweiligen Funktionen verschie-
dene Teillosungsmoglichkeiten zu, vgl. Tabelle 3.6. Durch die beliebige Kombina-
tion von Teillosungen fiir jede Funktion konnen ganzheitliche Konzeptideen erstellt
werden. Dennoch sollten bei der Kombination bereits mogliche Synergien zwischen
Teillosungen in Betracht gezogen werden. Andererseits sollten Kombinationen von
Teillosungen, die potenziell Wechselwirkungen miteinander hervorrufen konnen,
in dieser Phase noch nicht ausgeschlossen werden. Eine Untersuchung beziig-
lich der Auswirkungen etwaiger Wechselwirkungen erfolgt in der nachfolgenden
Vorentwurfsphase, beispielsweise im Rahmen der Zonensicherheitsanalyse.

Tabelle 3.6 Morphologischer Kasten

Funktion Losungsansatz 1 Losungsansatz 2 Losungsansatz 3

Funktion 1 | Teillosungsalternative | Teillosungsalternative | Teillosungsalternative
1.1 1.2 13

Funktion 2 | Teillosungsalternative | Teillosungsalternative | Teillosungsalternative
2.1 22 23

Funktion 3 | Teillosungsalternative | Teillosungsalternative | Teillosungsalternative
3.1 32 33

Konzeptvorauswahl

Anhand der Ausschlusskriterien aus der Anforderungsanalyse erfolgt eine grundle-
gende Bewertung der erstellten Konzepte [255, S. 180]. Dabei wird unterschieden,
ob Konzepte die Anforderungen der Ausschlusskriterien

e bereits erfiillen,
e perspektivisch ohne grofere Einschrinkungen erfiillen konnen oder
e nur mit groBeren Einschrinkungen bzw. gar nicht erfiillen konnen.
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Diese Bewertung wird fiir eine Vorauswahl geeigneter Losungsprinzipe genutzt.
Dariiber hinaus empfiehlt Ullman [278, S. 87] bereits zu diesem Zeitpunkt eine
Patentierung voraussichtlich geeigneter Ideen.

Zusammenfassung zu Konzeptgruppen

Die nach der Vorauswahl als grundlegend geeignet angesehenen Konzepte wer-
den zu einer kleineren Anzahl an Konzeptgruppen mit dhnlichen Eigenschaften
zusammengefasst. Dieses Vorgehen ermoglicht in der Folge detailliertere Teil-
untersuchungen der kleinen Anzahl der Konzeptgruppen im Vergleich zu einer
grolen Anzahl an Konzepten. Durch den hoheren Detailgrad der Teiluntersu-
chungen wird die erreichbare Objektivitit bei der abschlieBenden Bewertung der
einzelnen Konzeptgruppen erhoht.

Vorléufige Systemsicherheitsanalyse
Die vorldufige Systemsicherheitsanalyse (PSSA) nach ARP 4761 [57] ist eine der
besagten Teiluntersuchungen. Die PSSA folgt im Prozess der Sicherheitsbewertung
nach ARP 4754A [32] direkt auf die FHA. Den in der FHA identifizierten funk-
tionalen Gefdhrdungen werden mit Hilfe der PSSA Fehler und Ereignisse eines
oder mehrerer Systeme, Subsysteme oder Komponenten zugeordnet [57, S. 40].
Auf diese Weise konnen sicherheitsrelevante Anforderungen an die Konstruktion
ermittelt und Konzeptentwiirfe bewertet werden.

Die PSSA erfolgt durch die iterative Anwendung von Top-Down-Methoden [57,
S. 22]. Bei Top-Down-Methoden wird die Losung vom allgemeinen, iibergeord-
neten System schrittweise hin zu den detaillierten, untergeordneten Teilsystemen
erarbeitet [273, S. 167]. Mogliche Methoden der PSSA sind

e die Fehlerbaumanalyse (FTA),
e das Abhingigkeitsdiagramm (DD) und
e die Markov-Analyse (MA) [57, S. 15-17].

Von den genannten Methoden ist die FTA am weitesten verbreitet und wird im
weiteren Verlauf eingesetzt. Bei der FTA werden Beziehungen zwischen Fehlerer-
eignissen durch logische Operationen darstellt. Das DD nutzt zur Darstellung dieser
Beziehungen Pfade und die MA zeitabhiingige Wahrscheinlichkeitsfunktionen [57,
S. 108]. Die Vorteile von FTA, DD und MA werden von Kritzinger [53] und in
ARP 4761 [57] diskutiert. Der gemeinsame Nachteil dieser Methoden besteht in
der fehlenden Systematik zur Gewihrleistung der Vollstandigkeit ihrer Ergebnisse
[272, S. 27-29].
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Deshalb ist in spiteren Entwicklungsphasen die Ergidnzung des Top-Down-
Ansatzes der PSSA durch die CCA und durch Bottom-Up-Methoden empfehlens-
wert. Bei Bottom-Up-Methoden wird die Losung von detaillierten, untergeordneten
Teilsystemen schrittweise hin zum allgemeinen, libergeordneten System erarbeitet
[273, S. 167]. Eine iterative, einfach durchzufiihrende, aber auch zeitaufwendige
Bottom-Up-Methode wird durch die FMEA reprisentiert [53, S. 131]. Der Einsatz
von Bottom-Up-Methoden ist im spéteren Verlauf der Konzepterarbeitung am effi-
zientesten, da zu diesem Zeitpunkt der erforderliche hohe Grad der Detaillierung
erreicht ist [79, S. 214]

Fehlerbaumanalyse
Die FTA kann sowohl qualitativ als auch quantitativ durchgefiihrt werden [273,
S. 7]. In dieser frithen Phase der Konzepterarbeitung eignet sich besonders die qua-
litative Durchfiihrung zur systematischen Suche nach Ursachen moglicher Fehler
und Ereignisse sowie zur Identifikation von Schwachstellen [273, S. 167].

Die Durchfiihrung der FTA erfordert die folgenden Teilschritte:

e Festlegen eines zu untersuchenden unerwiinschten Ereignisses,
e Ermittlung aller Ausfille, die zu diesem Ereignis fithren kdnnen, und
e Jogische Verkniipfung der Ausfille mit dem Ereignis [273, S. 167].

Die zu untersuchenden unerwiinschten Ereignisse konnen aus den Ergebnissen
der FHA iibernommen werden. Grundlegende logische Verkniipfungen stellen die
UND-Verkniipfung, die ODER-Verkniipfung und die Negation dar, vgl. Abbil-
dung 3.5. Die beiden letztgenannten Teilschritte werden gemifl des Top-Down-
Prinzips von der System- iiber die Teilsystem- bis hin zur Bauteilebene wiederholt
[273, S. 167]. Als Ergebnis der Analyse der Bauteilebene verbleiben lediglich Ele-
mentarausfille, wie Komponentenausfall durch eigene Schwiche, durch externe
Einfliisse oder durch fehlerhafte Ansteuerung [273, S. 167], [295, S. 2].

3.2.4 Vorentwurfsphase

Im Rahmen der Vorentwurfsphase unterliegen die Konzeptgruppen einer weite-
ren Sicherheitsanalyse in Form der Analyse von Fehlern gemeinsamer Ursachen
(CCA) nach ARP 4761. Dariiber hinaus erfolgen Integrationsstudien ausgewihl-
ter Teilsysteme. Diese sind erforderlich, um die zuvor identifizierten moglichen
Sicherheitsrisiken zu mindern. Weiterhin erfolgt die Identifikation des mogli-
chen Funktionsumfangs der jeweiligen Konzeptgruppen. Im Fall von variablen
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Abbildung 3.5 Aufbau eines Fehlerbaums

Einldssen betrifft dies vorrangig die umsetzbaren Geometrien und somit das
aerodynamische Verbesserungspotenzial. Daran anschlieend wird basierend auf
den Bewertungskriterien aus der Anforderungsanalyse mit Hilfe einer gewich-
teten Punktbewertung nach VDI-Richtlinie 2225 [296] die am besten geeignete
Konzeptgruppe ausgewdhlt.

Analyse von Fehlern gemeinsamer Ursachen

Der gesamte Erarbeitungsprozess sollte durch die iterativ durchgefiihrte Analyse
von Fehlern gemeinsamer Ursachen (CCA) begleitet werden [57, S. 15-17]. Die
CCA soll die Unabhéngigkeit von Funktionen und Fehlerereignissen nachweisen
oder aufzeigen, dass die vorhandene Abhéngigkeit akzeptabel ist [57, S. 26]. Um
dies zu erreichen, besteht die CCA aus

e der Analyse besonderer Risiken (PRA),
e der Zonensicherheitsanalyse (ZSA) sowie
e der Analyse redundanziiberbriickender Fehler (CMA) [57, S. 27].
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Eine PRA dient der Identifizierung externer Ereignisse und Einfliisse [57, S. 27].
Die ZSA wird zur Ermittlung von Gefihrdungen durch Ausfille benachbarter Sys-
teme sowie durch Installations- und Wartungsfehler eingesetzt [57, S. 27]. Die
CMA wird verwendet, um die Unabhéngigkeit von Funktionen und moglichen
Fehlerereignissen zu tiberpriifen [57, S. 28].

Analyse besonderer Risiken

In ARP 4761 [57] charakterisiert die SAE besondere Risiken als Ereignisse, die
auflerhalb der unmittelbaren Systemgrenzen auftreten, jedoch einen Einfluss auf
das System haben konnen. Dieser einzelne Einfluss darf nach CS-25 [34, AMC
25.1309] keine gefihrlichen (Hazardous) Zustinde zur Folge haben. Besondere
Risiken konnen mehrere Zonen und somit Systeme gleichzeitig betreffen. Typische
Beispiele besonderer Risiken sind

Feuer,

unkontrolliertes Versagen von Rotoren mit hoher Energie,
Risse in Hochdruckluftkanilen,

Leckagen von

o Luft hoher Temperatur,
o Kraftstoff,

o Hydraulikol,

o Wasser,

aerodynamische Reibung,

Reibung zwischen beweglichen Teilen,

Hagel, Eis, Schnee, Wasseraufnahme,

Vereisung von Betriebsmitteln,

hohe Umgebungstemperaturen,

Vogelschlag,

Blitzschlag,

elektromagnetische Interferenzen,

elektromagnetische Felder hoher Intensitit und

Schottwandbriiche [34, AMC 25.1309], [53, S. 158-162], [57, S. 156].

Einige dieser Ereignisse, z. B. Leckagen, sind auch Bestandteil der ZSA.

Das Ziel der PRA ist die Identifikation aller besonderen Risiken, die die
untersuchte Konstruktion betreffen konnen. Nach der Identifikation der Risi-
ken erfolgt fiir jedes Risiko eine separate, primir qualitative Analyse, um den
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Effekt auf die Konstruktion zu bestimmen [53, S. 155-156]. Auf diese Weise
kann jeder sicherheitsrelevante Effekt konstruktiv vermieden oder aufgrund seiner
Eintrittswahrscheinlichkeit als akzeptabel nachgewiesen werden [53, S. 155-156].

Die PRA sollte bei neuen Luftfahrzeugen und bei groBeren Anderungen am Luft-
fahrzeug den gesamten Entwicklungsprozess begleiten [57, S. 13]. Insbesondere in
den Anfangsphasen kann die PRA durch das friihzeitige Erkennen von Schwachstel-
len die erforderlichen Entwicklungskosten verringern. Mit dem Fortschreiten des
Entwicklungsprozesses und somit des Detailgrads der Konstruktion kénnen verblei-
bende Schwachstellen leichter identifiziert werden [53, S. 173]. Eine Minderung
der Schwachstellen ist zum fortgeschrittenen Zeitpunkt jedoch mit kostenintensi-
veren Konstruktionsanpassungen, komplexen Simulationen oder Tests verbunden
[53,S.173].

Die erforderlichen Schritte zur Durchfiihrung einer PRA lassen sich wie folgt
zusammenfassen:

e Identifizieren moglicher Ereignisse, betroffener Zonen, Komponenten und
Folgen,

e [dentifizieren der Fehlermoglichkeiten und ihrer Schwere fiir jedes identifizierte
Ereignis,

e Zuordnen erforderlicher maximaler Eintrittswahrscheinlichkeiten zu den Fehler-
moglichkeiten,

e Empfehlen von Manahmen zum Erreichen dieser Wahrscheinlichkeiten, z. B.
durch Konstruktionsanpassungen und Analysen, sowie

e Validieren der Wahrscheinlichkeiten durch Konstruktionsanpassungen und Tests
[53, S. 156-166], [57, S. 157].

Die Durchfiihrung der PRA erfordert viel Erfahrung, um alle potenziellen Ereig-
nisse und deren Auswirkungen zu identifizieren [53, S. 173]. Zudem ist sie mit einem
hohen Zeit- und Kostenaufwand fiir die Durchfiihrung aller erforderlichen Analysen
und Tests verbunden [53, S. 173]. Andererseits ermdglicht diese Methode die gleich-
zeitige Untersuchung mehrerer Zonen und die Identifizierung von Schwachstellen
gegeniiber dufleren Einfliissen wird erleichtert [53, S. 173].

Zonensicherheitsanalyse

Das Ziel der ZS A ist es, Richtlinien fiir die Konstruktion und Installation zu erstellen,
Interaktionen zwischen benachbarten Systemen zu identifizieren sowie Wartungs-
und Installationsfehler aufzudecken [34, AMC 25.1309]. Auf diese Weise kann
sichergestellt werden, dass Systemausfille unabhingig von anderen Systemen sind
oder deren Eintrittswahrscheinlichkeit als akzeptabel eingestuft werden kann. Die
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ZSA ist eine vorrangig qualitative Methode, die fiir jede Zone des Flugzeugs durch-
gefiihrt werden sollte. Sie sollte alle Phasen des Entwicklungsprozesses begleiten
[57,S. 13]. Zu Beginn des Entwicklungsprozesses wird die ZSA zur Erstellung von
Konstruktions- und Installationsrichtlinien und zur Untersuchung von Skizzen sowie
Modellen verwendet [53, S. 177]. In spiteren Konstruktionsphasen werden mit
Hilfe der ZSA detailliertere Konstruktionsinformationen tiberpriift, beispielsweise
technische Zeichnungen und Komponenten von Prototypen [53, S. 177].
Der zusammengefasste Prozess der ZSA umfasst

e das Erstellen von Konstruktions- und Installationsrichtlinien,

e die Identifikation von Zonen, der darin enthaltenen Systeme und Komponenten
sowie zonenexterner Fehlermoglichkeiten,

e das Untersuchen der Zonen beziiglich der festgelegten Richtlinien,

e das Uberpriifen der Zonen auf resultierende Auswirkungen von Fehlern in
benachbarten Zonen und umgekehrt sowie

e das Uberpriifen und Dokumentieren der Ergebnisse, beispielsweise von Kon-
struktionsanpassungen [53, S. 177-184], [57, S. 153].

Die Erstellung der Konstruktions- und Installationsrichtlinien sollte die Anforde-
rungen auf Flugzeugebene, die Ergebnisse vorangegangener Sicherheitsanalysen
sowie verfiigbare Wartungs- und Betriebsdaten vergleichbarer Systeme beriicksich-
tigen. Die Richtlinien konnen in allgemein, system- oder zonenspezifisch unterteilt
werden. Allgemeine Richtlinien umfassen

Ausriistungsinstallation, z. B. Rohre, Kanile, Schlduche, Kabel,
Entfernung und Austausch von Komponenten,

Wartung und Instandhaltung sowie

Entwisserungsrichtlinien [57, S. 285-286].

Die Definition der Zonen des Flugzeugs erfolgt beispielsweise basierend auf Tabel-
len, die durch den Dachverband amerikanischer Fluggesellschaften (Air Transport
Association of America, ATA) bereitgestellt werden [57, S. 295-301]. Fiir jede
Zone des Luftfahrzeugs wird eine Liste von Systemen und Gegenstinden erstellt.
Der Umfang dieser Liste hingt von der Phase des Entwicklungsprozesses ab.
Abweichungen bei der Untersuchung der Konstruktion von den Konstruktions-
und Installationsrichtlinien miissen fiir Konstruktionsanpassungen in Betracht gezo-
gen werden. Fehler mit zonenexternen Auswirkungen sollten im Rahmen weiterer
Sicherheitsanalysen untersucht und die Auswirkungen durch Konstruktionsanpas-
sungen gemildert werden [57, S. 285-286].
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Nachteile der ZSA bestehen darin, dass sie am effizientesten in spédteren Entwick-
lungsphasen durchgefiihrt wird, in denen alle Gegenstidnde und Systeme untersucht
werden konnen [53, S. 190]. AuBerdem erfordert die erfolgreiche Durchfiihrung
dieser Methode viel Erfahrung mit dem zu untersuchenden System [53, S. 190].
Dennoch ist die ZSA wihrend der Systemintegration sehr hilfreich, um komplexe
sicherheitsrelevante Interaktionen zwischen benachbarten Systemen und Zonen
zu erkennen. Dazu zdhlen beispielsweise heile Rohre in der Nihe elektronischer
Gerite, HeiBluftleckagen und elektromagnetische Storeinfliisse [53, S. 190].

Analyse redundanziiberbriickender Fehler

Die CMA ist eine qualitative Sicherheitsmethode, die den Nachweis der Unab-
hingigkeit von Funktionen sowie den damit verbundenen Ereignissen und Fehler-
moglichkeiten erlaubt [34, AMC 25.1309]. Die Unabhingigkeit kann durch die
Anwendung von Fail-Safe- oder Unabhingigkeitsprinzipen erreicht werden [53,
S. 297], [279, S. 95-99]. Dazu zihlen Sicherungssysteme, ﬁberwachungssysteme,
Redundanz, Isolierung, Begrenzungen von Ausfalleffekten und Versagenspfaden
sowie Fehlertoleranzen [53, S. 297], [279, S. 95-99].

Redundanz stellt das vorrangig eingesetzte Unabhingigkeitsprinzip dar. Dar-
unter ist die mechanisch und elektrisch getrennte Duplizierung von Systemen oder
Komponenten zu verstehen [279, S. 96]. Es existieren jedoch verschiedene Gefahren
fiir die Unabhéngigkeit redundanter Systeme. Im Vergleich zu Fehlermoglichkei-
ten von Einzelelementen konnen unbeabsichtigte funktionale Abhingigkeiten zu
gleichartigen Fehlern (Common Mode Failures) mit deutlich hoheren Ausfallraten
und gravierenderen Auswirkungen fiihren [297, S. 73]. Deshalb miissen insbeson-
dere die Auswirkungen von Entwurfs-, Herstellungs- und Wartungsfehlern sowie
Fehler von Systemkomponenten untersucht werden [57, S. 160]. Dies muss erfolgen,
da beispielsweise Fehler einer spezifischen Hard- oder Software zu Fehlfunktionen
mehrerer gleichartiger Elemente in verschiedenen Systemen fiihren konnen [57,
S. 160].

Die CMA sollte den gesamten Sicherheitsbewertungsprozess begleiten [57,
S. 13]. Dabei kann sie am effizientesten durchgefiihrt werden, wenn die Ergeb-
nisse der FHA und PSSA zur Identifizierung von Abhéngigkeitsproblemen genutzt
werden konnen [57, S. 13].

Fiir die Durchfiihrung einer CMA sind folgende Teilschritte erforderlich:

e Erstellen von Checklisten fiir Typen und Ursachen gleichartiger Fehler,

e Identifizieren von Anforderungen zur Vermeidung von Abhéngigkeiten,

e Analysieren der Konstruktion beziiglich der Abhéngigkeitsanforderungen, um
Schwachstellen zu identifizieren,
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e Sicherstellung von Eintrittswahrscheinlichkeiten der untersuchten Fehlermog-
lichkeiten, z. B. durch Konstruktionsanpassungen, sowie
e Nachweis und Dokumentation der Ergebnisse [53, S. 136-145], [57, S. 160-167].

Beispiele fiir Kategorien gleichartiger Fehler sind

fehlerhafte Anforderungen,

konzeptionelle und Gestaltungsfehler,

Software-Entwicklungsfehler,

Hardware-Ausfille,

Produktions-, Reparatur- und Installationsfehler,

von der Norm abweichende Betriebsbedingungen,

Umweltfaktoren, z. B. Temperaturen, Vibrationen, Feuchtigkeit, sowie
Fehlerketten (Kaskadenfehler) [53, S. 138-142], [57, S. 160].

Die systematische Durchfiihrung einer CMA kann sich als schwierig erweisen, da
sie eine umfassende Kenntnis der untersuchten Systeme erfordert und vom Eintre-
ten unwahrscheinlicher Ereignisse ausgegangen werden muss [53, S. 154]. Auch
wenn nicht sichergestellt werden kann, dass alle gleichartigen Fehler durch die
Anwendung der CMA identifiziert und damit abgemildert werden, stellt sie eine
gute Methode zur Erkennung von Fehlerabhingigkeiten dar [53, S. 153]. Dadurch
unterstiitzt sie auch die Auswahl der Systemarchitektur. Weiterhin legt sie konstruk-
tionstechnische Anforderungen fiir die Trennung und Isolierung von Systemen fest
[53, S. 153].

Integrationsstudien

Die Durchfiihrung von Integrationsstudien ist ein wichtiger Bestandteil des Funk-
tionsnachweises im V-Modell [274, S. 27]. Hierbei finden systematische Unter-
suchungen von Teilsystemen statt. Diese dienen der Ermittlung der am besten
geeigneten Teillosungsvarianten fiir die jeweiligen Konzeptgruppen. Die Teillo-
sungen werden anhand der Kriterien aus der Anforderungsanalyse mit Hilfe einer
gewichteten Punktbewertung beurteilt und den Konzeptgruppen zugeordnet. Die
Bewertung wird von mehreren Ingenieuren unabhéngig voneinander durchgefiihrt
und basiert auf Herstellerangaben [134], den vorangegangenen Sicherheitsanalysen
PSSA und CCA [298], [299] und Angaben aus der Fachliteratur [78], [112], [114],
[118]. Die gewichtete Punktbewertung wird im Rahmen der Auswahl der besten
Konzeptgruppe am Ende dieses Unterkapitels beschrieben.
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Geometriegestaltung

Zur Einschitzung des aerodynamischen Verbesserungspotenzials variabler Pitot-
Einldsse ist die Identifikation des moglichen Funktionsumfangs der einzelnen
Konzeptgruppen erforderlich. Dafiir werden zunichst die idealen Geometrien fiir
die jeweiligen Betriebszustinde ermittelt. AnschlieBend wird untersucht, inwie-
weit diese von den jeweiligen Konzeptgruppen umsetzbar sind. Die Bestimmung
der Geometrien erfolgt mit Hilfe numerischer Methoden, deren Ergebnisse durch
spatere Windkanaluntersuchungen bestitigt werden sollten [10, S. 983].

Eine alternative Herangehensweise besteht darin, bereits zu Beginn der Kon-
zeptstudie die idealen Einlassgeometrien zu ermitteln und festzulegen. Darauf
basierend konnten bei der Erarbeitung des variablen Konzepts ggf. Zeiterspar-
nisse erreicht werden. Jedoch konnte diese frithe Geometriefestlegung auch die
Vielfalt der Losungsansétze einschrianken. So konnte ein Konzept, das aus einem sol-
chen Ansatz resultiert, sehr gute aerodynamische Eigenschaften aufweisen. Jedoch
konnte es einem Konzept, das aus dem gewihlten Ansatz hervorgeht, auf anderen
Gebieten, wie beispielsweise der Zuverlissigkeit und Sicherheit, unterlegen sein.
Der Hauptgrund hierfiir liegt darin, dass beim gewihlten Ansatz die Einlassgeo-
metrien in Abhéngigkeit der umsetzbaren Faktoren, wie beispielsweise Bauraum
oder Komplexitit, bestimmt werden. Dies fiihrt dazu, dass das entstehende Konzept
einen stidrkeren Kompromiss zwischen den aerodynamischen und den restlichen
Anforderungen eingeht und somit wahrscheinlich eine grofere Chance hat, indus-
triell eingesetzt zu werden. Diese Hypothese konnte im Rahmen einer Parallelstudie
untersucht werden.

Auswahl der Konzeptgruppe

Die Auswahl der am besten geeigneten Konzeptgruppe erfolgt mit Hilfe einer techni-
schen Bewertung. Es existieren zahlreiche Methoden fiir die Bewertung technischer
Produkte mit unterschiedlichster Komplexitit und fiir unterschiedliche Entschei-
dungsaufgaben. Ziel aller Bewertungsmethoden ist es, den Entscheidungsprozess
bei der Auswahl aus mehreren méglichen Losungsvarianten moglichst objektiv und
nachvollziehbar zu gestalten [260, S. 381].

Eine moglichst objektive Bewertung kann durch den Einsatz formaler, quanti-
tativer Bewertungsmethoden erreicht werden. Allerdings sollten die numerischen
Bewertungsergebnisse nicht die alleinige Grundlage fiir eine Entscheidung sein.
Vielmehr sollten die Methoden zu einer intensiven Auseinandersetzung mit der
Evaluation anregen, um ein ganzheitliches Urteil féllen zu konnen [263, S. 76].
Die Bewertung sollte stets von einer Gruppe von Personen aus verschiedenen tech-
nischen Bereichen durchgefiihrt werden, um ein breites Spektrum an Fachwissen
zu erhalten und so die bestmdogliche Objektivitit zu gewihrleisten [255, S. 179],
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[263, S. 76]. Die Anwendung von Bewertungsmethoden ist in verschiedenen Pha-
sen des Produktentwicklungsprozesses moglich [260, S. 382]. In friihen Phasen
trigt die Bewertung zur grundlegenden Orientierung bei der Losungsfindung bei. In
spiteren Phasen wird eine vorrangig vergleichende Bewertung mehrerer Konzepte
durchgefiihrt, um die am besten geeignete Losung auszuwihlen [260, S. 382].

Die Vorgehensweise der meisten Bewertungsmethoden ist dhnlich und beinhaltet
die folgenden Arbeitsschritte:

Bereitstellen von Losungsvarianten mit vergleichbarem Detailgrad,

Herleiten von Bewertungskriterien aus dem Anforderungsdokument,
Gewichten der Bewertungskriterien,

Einfiihren messbarer Werte fiir die Erfiillung eines Kriteriums,

Analysieren der Losungsvarianten und Zuweisen eines Wertes beziiglich der
Erfiillung der Kriterien sowie

e Vergleichen der Bewertungsergebnisse und Auswihlen einer Losungsvariante
[260, S. 382-383].

Im Anschluss kann die gewihlte Losungsvariante weiter verbessert werden.

Es werden einfache, aufwendige und komplexe Methoden unterschieden, wobei
nicht uneingeschrinkt empfohlen wird, komplexe und zeitaufwindige Methoden
anzuwenden [260, S. 382]. Die Methode sollte entsprechend der Komplexitit der
Entscheidungsaufgabe und der zur Verfiigung stehenden Zeit gewihlt werden.
Bekannte Methoden sind

der Vorteil/Nachteil-Vergleich,

die Auswahlliste,

die einfache Punktbewertung,

die gewichtete Punktbewertung nach VDI-Richtlinie 2225,

die technisch-wirtschaftliche Bewertung nach VDI-Richtlinie 2225 und
die Kosten-Nutzen-Analyse [255, S. 187], [260, S. 386], [263, S. 76].

Im Rahmen der Integrationsstudien und der Konzeptgruppenauswahl wird die
gewichtete Punktbewertung nach VDI-Richtlinie 2225 [296] basierend auf den
gewichteten Bewertungskriterien aus der Anforderungsanalyse ausgewihlt. Fiir die
erfolgreiche Implementierung dieser Methode ist eine moglichst umfassende Kennt-
nis der Eigenschaften der Losungsvarianten erforderlich [260, S. 388]. Die Vorteile
dieser Methode liegen darin, dass sie universell einsetzbar, einfach zu handhaben
und innerhalb kurzer Zeit implementierbar ist [255, S. 193], [260, S. 388].



116 3 Methodik der Konzeptstudie

Bei der gewichteten Punktbewertung wird jeder Losungsvariante j ein numeri-
scher Wert m; ; zugewiesen. Dieser Wert entspricht dem Grad der Erfiillung eines
Kriteriums i durch diese Losungsvariante. Der Skalenbereich dieser Bewertung
kann frei gewidhlt werden [260, S. 384]. Beliebte Varianten sind Skalen von 0
bis 4 oder von 0 bis 10 [260, S. 384], [296, S. 4]. Kleinere Skalenbereiche sind
im Allgemeinen anfilliger fiir Fehleinschéitzungen [260, S. 384]. Dariiber hinaus
kann die schlechte Erfiillung eines Kriteriums bei diesen einen stirkeren Einfluss
auf das Gesamtbewertungsergebnis einer Variante haben [255, S. 183—-187]. Gro-
Bere Skalenbereiche ermoglichen eine fein abgestufte Abschitzung, die fiir spitere
Entwicklungsphasen niitzlich sein kann [289, S. 115]. Sie erfordern jedoch auch
einen hohen Detaillierungsgrad und suggerieren einen Grad an Genauigkeit, der
nicht unbedingt gegeben ist [289, S. 115]. Fiir sehr detaillierte Analysen ist es auch
moglich, Wertfunktionen zu definieren [260, S. 384].

Aufgrund des niedrigen Technologiereifegrads der Konzeptgruppen und der
friihen Entwicklungsphase wird ein enger Skalenbereich von O bis 4 gewihlt.
Die Konzeptgruppen werden von mehreren Ingenieuren unabhéngig voneinander
bewertet. Auf diese Weise wird ein hohes Mal} an Objektivitit gewéhrleistet [260,
S. 381-382], [263, S. 76]. Dariiber hinaus flieBen die gesammelten Erkenntnisse
aus durchgefiihrten Sicherheitsanalysen [298], [299], Integrationsstudien [300]
und aerodynamischen Untersuchungen [301] in die Bewertung der jeweiligen
Konzeptgruppen ein. Mogliche Fehleinschitzungen konnen durch Plausibilitits-
priiffungen, Sensitivititsanalysen und Schwachstellenanalysen vermieden werden
[260, S. 401-403].

Fiir eine anschauliche und intuitive Darstellung der Bewertung kann ein Plus-
Minus-System eingesetzt werden, vgl. Tabelle 3.7. Dabei wird die Bewertung der
Erfiillung eines Kriteriums i durch eine Losungsvariante j wie folgt durchgefiihrt
[296, S. 4]:

* sehr gute Erfiillung: m; j=4 Punkte = + +,
* gute Erfiillung: m;, j= 3 Punkte = +,
* ausreichende Erfiillung: m; j=2 Punkte = o,
* noch tragbare Erfiillung: m;, j= 1 Punkt = —, und

* unbefriedigende Erfiillung: m; j= 0 Punkte = — —.
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Tabelle 3.7 Bewertung der Kriterienerfiillung

Kriterium Gruppe 1 | Gruppe 2 | Gruppe 3 | Gruppe 4 | Gruppe 5
Kriterium 1 (wq = 0, 500) | + + - - o + -
Kriterium 2 (w, = 0, 333) |- - 0 + + +
Kriterium 3 (w3 =0, 167) |o [ - - + ++

Zellwerte: Erfiillung des Kriteriums ist sehr gut + 4+, gut + , durchschnittlich o, schlecht
— oder sehr schlecht ——

Der relative Gewichtungsfaktor w; eines Kriteriums i flieSt in die relative Bewer-
tung r; einer Losungsvariante j mit ein. Basierend auf der relativen Bewertung
kann eine objektive Entscheidung iiber die Auswahl einer Losungsvariante getroffen
werden. Die relative Bewertung r; einer Variante j errechnet sich aus der Summe
aller Produkte der numerischen Werte einer Variante m; ;, multipliziert mit dem
Gewichtungsfaktor des jeweiligen Kriteriums w;, dividiert durch die Skalengrofie
[260, S. 385]:

kin
rj = Z w,-.m,-,j/4. (3.2)

i=1;j=1

Dabei ist k die Anzahl der Kriterien und n die Anzahl der Losungsvarianten.
Basierend auf den relativen Bewertungen der Losungsvarianten kann eine objek-
tive Auswahl einer Losungsvariante, in diesem Fall einer Konzeptgruppe, getroffen
werden.

3.2.5 Detaillierungsphase

Die Detaillierungsphase ist die abschlieSende Phase zum Erreichen des Reifegrads
TRL 3. Dafiir wird mit den zuvor gesammelten Erkenntnissen aus der ausgewihl-
ten Konzeptgruppe die Feingestaltung des umzusetzenden Konzepts durchgefiihrt.
Die Feingestaltung beinhaltet

e die detaillierte Konzeptbeschreibung und seine Herleitung,
e die strukturelle Dimensionierung sowie
e die rechnergestiitzte 3D-Modellierung und Gestaltung.
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AnschlieBend erfolgt der Bau eines Demonstrators, wodurch der Nachweis der
Funktionalitdt und damit TRL 3 erreicht werden. Dariiber hinaus konnen Studien
anschliefen, um den Detailgrad des Konzepts zu erhohen und die Entwicklung in
Richtung TRL 4, dem Test im Laborumfeld [56, S. 10-11], zu unterstiitzen.

Konzeptbeschreibung und Herleitung

Die Funktionsweise des umzusetzenden Konzepts sollte anhand seiner Kompo-
nenten detailliert beschrieben werden. Dies sollte durch Konzeptskizzen und eine
Bauteilliste [273, S. 148] erfolgen, vgl. Tabelle 3.8. Zudem sind die getroffenen Kon-
struktionsentscheidungen wihrend der Feingestaltung nachvollziehbar herzuleiten.
Dariiber hinaus ist auf die zuvor identifizierten Risiken gesondert einzugehen.

Tabelle 3.8 Beispiel einer Bauteilliste

ID Bezeichnung Beschreibung Anzahl
K1 Komponente 1 Aufbau und Funktion von Komponente 1 1
K2 Komponente 2 Aufbau und Funktion von Komponente 2 6
K3 Komponente 3 Aufbau und Funktion von Komponente 3 4

Strukturelle Dimensionierung

An die Konzeptherleitung schlieit die erste strukturelle Dimensionierung oder
Auslegung der wichtigsten Komponenten des Konzepts an. Diese basiert auf den
wirkenden Belastungen, die aus der Anforderungsanalyse hervorgehen. Aufgrund
der Einschrinkungen akademischer Studien beziiglich Personal- und Sachmit-
teln sowie Erfahrungswerten konnen die Ergebnisse dieser ersten strukturellen
Dimensionierung nur als Richtwert dienen. Zudem werden die Ergebnisse auf
akademischem Weg konservativ ermittelt. Im Vergleich dazu beziehen industri-
elle Auslegungen héufig empirische Erfahrungswerte mit ein, wodurch Produkte
kleiner, leichter und kostengiinstiger ausgelegt werden konnen.

Mit Hilfe der akademischen Auslegung kann dennoch eine erste Aussage iiber
die Umsetzbarkeit des entwickelten Systems getroffen werden. Fiir weiterfiihrende
Versuche und hohere Reifegrade sind zusitzliche Auslegungsrechnungen auf einem
hoheren Detaillierungsgrad erforderlich.

Die Grundlage der Dimensionierung von Bauteilabmessungen bildet der Festig-
keitsnachweis. Der Festigkeitsnachweis basiert auf

e der vorliegenden Belastungsart,
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der Belastungsdauer,

dem verwendeten Werkstoff,

der Bauteilform und

der erforderlichen Sicherheit [302, S. 43].

Die Fachliteratur stellt zahlreiche allgemeingiiltige Herangehensweisen fiir den
Festigkeitsnachweis von Bauteilen jeglicher Art bereit. Weiterhin existieren fiir
die meisten Maschinenelemente, wie beispielsweise Stifte, Bolzen und Schrau-
ben, spezielle Auslegungsregeln. Diese erfordern meist detailliertere Berechnungen,
konnen dabei allerdings Materialersparnisse oder hohere Sicherheiten ermdglichen.
Weiterfiihrende Informationen kénnen der Richtlinie des Forschungskuratoriums
Maschinenbau (FKM) [303], Literatur zur Auslegung von Maschinenelementen
[302], [304], [305] oder Ubersichtswerken zum Maschinenbau [290], [306], [307],
[308] entnommen werden.

Die meisten Herangehensweisen fiir den Festigkeitsnachweis verfiigen iiber die
gleichen grundlegenden Teilschritte

e Festlegen des kritischen Bauteilquerschnitts,
Ermitteln der vorhandenen Spannung aus der Bauteilbeanspruchung,

e Ermitteln der zuldssigen Spannung aus Werkstoff- und Konstruktionskennwer-
ten,

e Ermitteln der vorhandenen Sicherheit aus diesen Spannungen und

e Vergleichen von ermittelter und erforderlicher Sicherheit [302, S. 43].

Die Reihenfolge der Teilschritte kann entsprechend den Zielen der Auslegung
variiert werden. Beispiele fiir diese Ziele sind

der Nachweis der Bauteilfestigkeit mit einer gewissen Sicherheit,
eine erste Dimensionierung von Bauteilen,

die Verringerung der Bauteilabmessungen oder

die Reduzierung der Materialkosten.

Die Bestimmung der kritischen Bauteilquerschnitte der wichtigsten Komponenten
des ausgewihlten Konzeptes bei den wirkenden Belastungen ist in dieser Phase der
Konzepterarbeitung von primérer Bedeutung. Diese Querschnitte werden genutzt,
um eine erste Dimensionierung der Komponenten durchzufiihren.

In Abhéngigkeit der vorrangigen Beanspruchung einer Komponente werden hier-
fiir das Versagen durch Gewaltbruch, unzulissig grof3e Verformungen oder Knicken
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untersucht. Untersuchungen beziiglich Versagens durch Rissfortschreiten, mechani-
sche Abnutzung oder Korrosion sollten zudem in einer spéteren Entwicklungsphase
durchgefiihrt werden.

Rechnerunterstiitzte 3D-Modellierung und Gestaltung

Mit Hilfe der erforderlichen Bauteilabmessungen, die aus der Kinematik sowie der
strukturellen Dimensionierung hervorgehen, kann die detaillierte 3D-Modellierung
des Konzepts durchgefiihrt werden. Hierfiir wird ein CAD-System (Computer-
Aided Design, Rechnerunterstiitzte Konstruktion) verwendet. Die 3D-Modellierung
des Konzepts ermoglicht eine genauere Untersuchung der Funktionalitit sowie
moglicher Schwachstellen und somit eine verbesserte Konstruktion [260, S. 413].
Zudem werden durch die CAD-Modellierung der Bau erster Prototypen und die
Erstellung von technischen Bauteilzeichnungen vereinfacht sowie die Durchfiih-
rung numerischer Stromungssimulationen und Strukturanalysen ermoglicht [260,
S. 421-429].

Funktionsdemonstratoren

An die Erstellung eines CAD-Modells des Konzepts und somit eines digitalen
Modells schliefit der Bau eines physischen Modells an. Das physische Modell kann
die Funktionalitit des zu entwickelnden Produkts demonstrieren und dadurch den
Reifegrad TRL 3 nachweisen. Solch ein Funktionsdemonstrator wird auch als Proto-
typ bezeichnet [260, S. 334]. Die Vorteile eines physischen Prototyps bestehen darin,
dass er anfassbar und erlebbar ist [260, S. 334]. Somit dient der Prototyp der Beurtei-
lung des Konzepts und der Aktualisierung der Anforderungen [260, S. 334]. Zudem
werden erste Erfahrungen fiir die Fertigung und Montage gesammelt. Weiterhin
triagt der friihzeitige Bau von Prototypen durch die Erkennung von Schwachstellen
und systematischen Konstruktionsfehlern dazu bei, konstenintensive Konstruktions-
anpassungen in spateren Entwicklungsphasen zu vermeiden. Diese Anpassungen
wurden beispielsweise bei den Einldssen der General Dynamics F-111 A oder der
Boeing 727 erforderlich [9].

Die genannten Inhalte sind bereits zu gro3en Teilen auch mit den modernen Mit-
teln der virtuellen Realitit (Virtual Reality, VR) umsetzbar [260, S. 334]. Allerdings
erfordern diese momentan noch einen groflen zeitlichen und finanziellen Aufwand,
ohne dabei ein physisches Modell bereitstellen zu kénnen [260, S. 334].

Weiterfiihrende Analysen

Der vorgestellte Prozess ist beliebig erweiterbar. Beispielsweise kann er durch
anschlieBende weiterfilhrende Analysen ergénzt werden, um Labortests vorzu-
bereiten, mit denen der Reifegrad TRL 4 nachgewiesen wird [56, S. 10-11].
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Dariiber hinaus konnen die Nachweise, die fiir die Musterzulassung erforderlich
sind, vorbereitet werden.
Zu den moglichen Analysen zdhlen

e Sicherheitsmethoden, wie eine FMEA basierend auf der erstellten Bauteilliste,
sowie weitere Iterationen von FTA und CCA,

e numerische Stromungsanalysen in Vorbereitung auf erforderliche Windkanalun-
tersuchungen [10, S. 983] und

e Simulationen von Vogelschlagereignissen (Bird Strike) als Vorbereitung auf
erforderliche Vogelschlagtests [34, 25.631], [309, S. 44-45].

Zudem kann der Detailgrad der Auslegung der Konzeptkomponenten weiter erhoht
werden.
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Durchfiihrung der Konzeptstudie

4.1 Anforderungsanalyse

Die Kldrung und Prizisierung der Aufgabenstellung erfolgte in Kapitel 1, in
welchem die Motivation fiir die Erarbeitung eines Konzepts fiir variable Pitot-
Einldsse fiir zukiinftige Flugtriebwerke dargelegt wurde. Folgende Teilaufgaben
waren wihrend der Erarbeitung des Konzepts zu erfiillen:

e Ermitteln des geeigneten Anwendungs- und Geschwindigkeitsbereichs inner-
halb der Luftfahrt,

e FErarbeiten eines Konzepts, das perspektivisch industrielle Standards fiir Sicher-
heit und Zuverlassigkeit erfiillen kann, sowie

e Aufzeigen der prinzipiellen Umsetzbarkeit des Konzepts und seines Potenzials
fiir die Luftfahrt, wodurch Reifegrad TRL 3 erreicht wird.

4.1.1 Erarbeitung der Anforderungsliste

Im direkten Anschluss an die Kldrung der Aufgabenstellung wurde eine erste
Anforderungsliste erarbeitet. Diese Anforderungsliste war mit der ersten Erstel-
lung allerdings nicht vollstindig abgeschlossen. Aufgrund von Erginzungen
durch Zwischenergebnisse im Verlauf der Konzeptstudie erfolgten mehrere Ite-
rationen. Finige dieser Iterationen konnen Verdffentlichungen [310], [311] und
studentischen Abschlussarbeiten [312], [313], [314], [315] entnommen werden.
Die abschliefende Version der Anforderungsliste ist in Anhang A.2 zu finden.
Nachfolgend wird deren Herleitung vorgestellt.

© Der/die Autor(en) 2022 123
S. Kazula, Variable Pitot-Triebwerkseinldsse fiir kommerzielle
Uberschallflugzeuge, https://doi.org/10.1007/978-3-658-35456-5_4
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Ermitteln der Anforderungsquellen
Fiir die Entwicklung variabler Triebwerkseinlédsse sind zahlreiche primére Anfor-
derungsquellen in Betracht zu ziehen. Zu diesen Quellen, die direkt durch den
Einlass beeinflusst werden konnen, zihlen:

Piloten,

Passagiere und Kabinenbesatzung,
Triebwerks-, Flugzeughersteller und Zulieferer,
Wartungsunternehmen,

Flugzeugbetreiber oder Fluggesellschaften,
Flughafenbetreiber,

Anwohner im Bereich des Flughafens sowie
Luftfahrtbehorden und Gesetzgeber.

Ermittlung der Anforderungen

Mit Hilfe von Brainstorming-Methoden wurden die Anforderungen aus der Pers-
pektive der jeweiligen Anforderungsquelle identifiziert. AnschlieBend erfolgte
eine Ergidnzung der ermittelten Anforderungen durch Recherche der Fachlitera-
tur, vgl. Rolls-Royce [66, S. 30], Farokhi [47, S. 327-328], Sadraey [284, S. 38].
Um weitere relevante Anforderungen zu bestimmen, wurden Checklisten ein-
gesetzt, vgl. Abschnitt 3.2.1. Die gesammelten Anforderungen wurden in einer
strukturierten Anforderungsliste zusammengetragen, vgl. Anhang A.2.

Falls moglich, sind den Anforderungen Zielwerte zugeordnet worden. Ebenso
erfolgte eine Unterteilung in Festforderungen und Wiinsche. Diese Unterteilung
erleichtert die Festlegung von Ausschlusskriterien. Weiterhin wurde die Anforde-
rungsliste um Anforderungen bereinigt, welche fiir die Erarbeitung eines Konzepts
bis Reifegrad TRL 3 vernachlissigbar sind, beispielsweise optische Eigenschaften
des Einlasses oder Larmemissionen eines moglichen Stellsystems.

Die Erstellung einer strukturierten Anforderungsliste unterstiitzt die spétere
Identifikation der Bewertungskriterien. Darauf aufbauend wurden die identifizier-
ten Anforderungen fiir variable Pitot-Einldsse den folgenden konstruktionstechni-
schen Kategorien zugeordnet:

aerodynamische Funktionalitit,

Integrierbarkeit,

Masse und Widerstand gegen Beanspruchungen,
Sicherheit,

Zuverlassigkeit und Lebenswegkosten sowie
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e Entwicklungs- und Produktionskosten [47, S. 327-328], [66, S. 30], [284,
S. 33-38].

Aerodynamische Funktionalitét

Die Kategorie der aerodynamischen Funktionalitit des variablen Einlasssystems
beinhaltet den gewiinschten Betriebsbereich, die Geometrieanforderungen sowie
die erforderlichen Werte fiir die aerodynamischen Kennzahlen.

Zum Betriebsbereich zihlen die bei verschiedenen Fluggeschwindigkeiten bis
Mach 1,6 vom Triebwerk geforderten Luftmassenstrome nig. Die Luftmassen-
strome konnen unter anderem niherungsweise mit der Kontinuititsgleichung aus
dem Produkt der Dichte der anstromenden Luft pp, der vom Fan geforderten
Anstromgeschwindigkeit ¢, und des Stromungsquerschnitts in der Fanebene A;
bestimmt werden, vgl. Wollner [315, S. 47-49].

Die aerodynamische Funktionalitét eines variablen Einlasskonzepts wird vor-
rangig durch seine einstellbaren Geometrien bestimmt. Als Ausgangspunkt fiir die
GroBenordnung des zu entwickelnden Einlasskonzeptes dienten die geometrischen
Abmessungen von Einlass und Fan der BR-700-Triebwerksreihe von Rolls-Royce,
die beispielsweise in den Geschiftsreiseflugzeugen Gulfstream G650 eingesetzt
wird [316]. Basierend auf dem Fandurchmesser dieser Triebwerksreihe wurden
nach Brdunling [10, S. 967-980] zunichst auf analytischem Weg iiberschli-
gige ideale Geometrien ermittelt. Die Berechnung dieser Geometrien erfolgte
ausschlieBlich fiir den Unterschallbetrieb bis Mach 0,95, vgl. Abbildung 4.1.

Wenngleich diese rudimentir identifizierten Geometrien noch keinen Einsatz
in einem realen Triebwerk zulassen wiirden, geben sie einen grundlegenden Ein-
druck iiber die vom variablen Einlass umzusetzende Geometrievariation. Zudem
fanden die Geometrien bei der ersten Erstellung von Konzepten und im ersten
von zwei Funktionsdemonstratoren Verwendung, vgl. Abschnitt 4.3.1 und 4.5.4.

Im weiteren Verlauf offenbarten erste numerische Stromungsuntersuchungen
dieser Geometrien deren geringes aerodynamisches Einsparpotenzial. Dies ist
sowohl mit dem rudimentédren Charakter der Geometrien als auch mit dem allge-
meinhin geringen Einsparpotenzial im reinen Unterschallbetrieb begriindbar. Das
geringe Potenzial wird von Baier [21, S. 2] mit einer um 5 % reduzierbaren mit-
zufithrenden Kraftstoffmenge quantifiziert. Dieser Ersparnis stehen die genannten
Herausforderungen beziiglich Zuverldssigkeit, Sicherheit sowie Entwicklungs-,
Herstellungs- und Wartungskosten gegeniiber. Deshalb wurden im weiteren Ver-
lauf der Konzeptstudie variable Pitot-Einldsse fiir den Uberschallbetrieb bis
Mach 1,6 untersucht und im spiteren Verlauf deren ideale Geometrien und das
zugehorige Einsparpotenzial detailliert ermittelt, vgl. Abschnitt 4.4.3.



126 4 Durchfuhrung der Konzeptstudie

Radius [m]

1
Starre Kompromissgeometrie

Geometrie fur Mach 0,3 08
Geometrie fur Mach 0,95 %

0,6

04

Konus 0,2

0 0.2 04 06 08 1

Triebwerksachse [m]

Abbildung 4.1 Analytisch ermittelte Einlassgeometrien

Zu den weiteren aerodynamischen Anforderungen zihlen Beschrinkungen der
relativen Abweichungen der vom variablen Einlasskonzept umgesetzten Geome-
trie im Vergleich zur idealen Geometrie. Diese Abweichungen konnen im Bereich
der Konturglitte, der Rundheit, der Durchmessereinstellbarkeit oder der Lippen-
dicke auftreten. Auch Stufen, Spalte und die Oberflichenqualitit beeinflussen die
aerodynamische Funktionalitit des Einlasses.

Weiterhin sind vom variablen System akzeptable Wertebereiche fiir die aero-
dynamischen Kennzahlen des Einlasses zu gewéhrleisten. Mit dem Einlassdruck-
verhiltnis 7;,;, dem DC(60)-Koeffizienten als Mafl der Gleichférmigkeit der
Fananstromung und dem externen Gondelvorkorperwiderstand (Uberlaufwider-
stand) Dygcf,exs Wurden die wichtigsten dieser Kennzahlen in Abschnitt 2.3.1
vorgestellt.

Integrierbarkeit

Die Integrierbarkeit eines Systems hingt vorrangig vom benétigten Bauraum der
Systemkomponenten und ihren Anforderungen ab. Auch mogliche Schnittstellen,
Synergien und Interaktionen zwischen Komponenten innerhalb der Einlasszone
sowie in der direkten Umgebung des Einlasses sind fiir die Integrierbarkeit von
grofler Bedeutung. Dabei sollte die Nutzung moglicher Synergien zwischen den
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verschiedenen potenziellen Teilsystemen maximiert werden, z. B. durch eine
gemeinsame Verwendung von Komponenten.

Der vorhandene Bauraum innerhalb des variablen Einlasses wird durch seine
minimalen Konturabmessungen bestimmt. Die minimale Lénge des Einlasses wird
dabei durch die Unterschall-Geometrie festgelegt, wihrend die minimale Dicke
bei der Uberschall-Kontur erforderlich ist. Zu beachten ist, dass Teilsysteme inner-
halb des Einlasses zu keinem Betriebszeitpunkt die Stromung negativ beeinflussen
diirfen und somit vollstindig innerhalb der Einlaufstruktur befindlich verbleiben
miissen.

Zu den Komponenten, die innerhalb der Einlasszone zu integrieren sind, zéh-
len beispielsweise Eisschutzsysteme, akustische Auskleidungen, Messsonden oder
ein mogliches Stellsystem, vgl. Abschnitt 2.3. Anforderungen an ein Stellsys-
tem konnen beispielsweise hinsichtlich Bewegungsart, -richtung, Stellzeit, -weg,
-toleranzen, -kriften oder Energiebedarf bestehen. In der direkten Umgebung
des Einlasses ist insbesondere der Fan von Bedeutung, wobei sicherheitskritische
Interaktionen mit diesem zu vermeiden sind.

Wechselwirkungen zwischen den Komponenten innerhalb der Einlasszone
sowie in der Umgebung des Einlasses werden im Rahmen der Zonensicherheits-
analyse (ZSA) untersucht, vgl. Abschnitt 4.4.1. So konnen beispielsweise heille
Oberflachen von Eisschutzsystemen in Verbindung mit brennbaren Fliissigkeiten
des Stellsystems im Falle einer Leckage zu einem Feuer fiihren. Die Minderung
dieses Risikos kann konstruktive Manahmen erfordern. Zu moglichen Mafinah-
men zihlen die Ventilation der Luft, die Ableitung von Fliissigkeiten, die Integra-
tion von Schottwinden, der Einbau von Feuerdetektionsmechanismen sowie ein
Feuerloschsystem innerhalb der Einlassstruktur. Dariiber hinaus sind Schiden an
elektrischen Komponenten, beispielsweise dem Stellsystem oder Sensoren, durch
das Austreten heifler Luft oder anderer Fliissigkeiten infolge einer Leckage in
der Nihe zu vermeiden. Folglich konnten Uberdruckausgleichklappen, Ventila-
tion, Drainage und Hitzeschutz fiir das Stellsystem erforderlich werden. Mogliche
elektrische Komponenten miissen durch Erdung, Integration von Drainage und
wasserdichte Bauteilverkleidungen vor Beschiddigungen geschiitzt werden. Durch
eine mechanische Anpassung der Einlassgeometrie konnen zusitzliche Reibung
zwischen Komponenten, erhohte Spannungen und dadurch Schiden an starren
Kabeln und Leitungen auftreten. Diese lassen sich durch eine flexible Gestal-
tung der Verkabelung und der Leitungsinstallation sowie einen Mindestabstand
zwischen den Komponenten vermeiden.
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Masse und Widerstand gegen Beanspruchungen

Die Masse des variablen Einlasses ist zu minimieren. Da die Geometrievariation
einen Stellmechanismus oder eine andere zusitzliche Technologie erfordert, ist im
Vergleich zu starren Einlédssen eine groflere Gesamtmasse des variablen Systems
zu erwarten. Vorrangig wird die Masse des variablen Einlasssystems bestimmt
durch

seine raumlichen Dimensionen,

e die Eigenschaften der verwendeten Materialien,

e zusitzliche Teilsysteme und deren Komponenten, z. B. Aktoren, Leitungen und
Verkabelung,

e die erforderlichen Betriebsmittel sowie

o eventuell notwendige Sicherheitsanpassungen, z. B. Schottwinde oder Uber-
druckausgleichklappen.

Die rdumlichen Dimensionen des Einlasses hingen einerseits von der erforder-
lichen aerodynamischen Form und andererseits von den wirkenden Beanspru-
chungen ab. Die wirkenden Beanspruchungen gehen aus der Umstrémung und
den vorhandenen Umgebungsbedingungen an den unterschiedlichen Einsatzorten
hervor. Dies beinhaltet

die auftretenden Stromungs- und Windbeanspruchungen,
den Einfluss von Temperatur und Druck in der Umgebung,
Niederschldge und hohe Luftfeuchtigkeit,

Kontakt mit Chemikalien, z. B. Enteisungsfluiden,
Blitzschlége,

Sand, Staub- und Schmutzpartikel in der Luft,

angesaugte Fremdkorper und Vogel sowie

Reibungswirme im Uberschallbetrieb.

In der Folge treten zahlreiche Arten der mechanischen und chemischen Belastung
des Einlasses auf. Diese Belastungen werden in Abhéngigkeit der Hiufigkeit ihres
Auftretens und der erlaubten Konsequenzen unterteilt in:

e Ermiidungslasten (Fatigue Loads),
e Grenzlasten (Limit Loads) und
e Extremlasten (Ultimate Loads) [34, 25.301].
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Ermiidungslasten treten mit hoher Wahrscheinlichkeit bei jedem Flug auf. Die-
sen Lasten miissen die Komponenten iiber ihre gesamte Lebensdauer standhalten.
Hierzu zihlen insbesondere die aerodynamischen Lasten von bis zu 2,6 kN, die
aus der Umstromung des Einlasses resultieren. Die Umstromung des Einlasses
wird in Abschnitt 4.4.3 analysiert und die Berechnung der daraus resultierenden
Lasten ist Anhang A.1.2 zu entnehmen. Zu den Ermiidungslasten zéhlen weiterhin
thermomechanische Ermiidungslasten, die aus dem unterschiedlichen Wirmeaus-
dehnungsverhalten ungeeigneter Werkstoffpaarungen resultieren konnen. Dariiber
hinaus ist der Einlass bei jedem Flug Erosion aufgrund von Sand und Staub in
der Luft ausgesetzt.

Grenzlasten konnen theoretisch bei jedem Flug auf den Einlass wirken, treten
in der Praxis jedoch deutlich seltener auf als Ermiidungslasten [34, 25.305]. Wir-
kenden Grenzlasten muss ohne plastische Verformung oder Beeintrichtigung des
sicheren Folgebetriebs standgehalten werden. Hierzu zihlen beispielsweise starke
Boen, kleinere Fremdkdrpereinschlidge, harte Landungen und Mandverlasten mit
groBlen Beschleunigungen.

Extremlasten miissen mindestens einmal ertragen werden konnen, ohne dass
ein sicherheitskritisches strukturelles Versagen des variablen Einlasses eintritt [34,
25.305]. Hierzu zédhlen

e die Belastungen beim Windmilling, sowohl auf den Einlass des betroffenen
Triebwerks als auch auf die Einlidsse der verbleibenden,

e die Vibrationslasten nach einem Fanschaufelverlust,
StoBwellen beim Verdichterpumpen (Hammershocks) [9], [108, S. 289-290]
sowie

e Einschlige von Vogeln und kleineren Drohnen.

Variable Einldsse weisen im Vergleich zu starren Einldssen eine verdnderte Struk-
tur auf. Diese Struktur muss den auftretenden Lasten dennoch derart standhalten,
dass die Sicherheit im Flugbetrieb gewéhrleistet bleibt. Die grotmoglichen Las-
ten treten beim Vogelschlag auf und betragen in 95 % aller Fille weniger
als 144 kN, vgl. Anhang A.1.1. Dennoch diirfen aus einem einzigen Vogel-
schlag keine gefihrlichen Folgen entstehen. Beispielsweise sollten aufgrund des
Vogelschlags keine groferen Bauteile verloren gehen. Zum einen wiirde die
Umstromung des Einlasses und das Betriebsverhalten des Flugzeugs erheblich
gestort werden. Zum anderen konnten die besagten Bauteile sicherheitskritische
Komponenten, wie zum Beispiel das Leitwerk, beschidigen. Dies ist insbeson-
dere bei Geschiftsreiseflugzeugen, deren Triebwerke vorrangig heckmontiert sind,
ein nicht zu vernachldssigendes Risiko. Dieses Risiko muss Kklassifiziert und



130 4 Durchfuhrung der Konzeptstudie

durch entsprechende Mafinahmen behandelt werden [34, AMC 25.1309], [282,
S. 68-71], [317]. Die von Rochard [318] durchgefiihrte Risikoanalyse beziiglich
Vogelschlag fiihrt beispielsweise die Bedeutung von Vogelvergrimungsmafnah-
men in der Nédhe von Flughifen an. Jedoch kann durch diese Maflnahmen das
Risiko des Vogelschlags auf den Einlass nicht vollstindig eliminiert werden.
Im Rahmen der Auslegung ist somit zu zeigen, dass das Vogelschlagrisiko auf-
grund seiner Eintrittswahrscheinlichkeit und der getroffenen Gegenmafnahmen
tolerierbar ist [279, S. 45-47], vgl. Abschnitt 4.5.2.

Dariiber hinaus konnen verschiedene Sonderlasten bei der Montage und dem
Transport sowie in Form von Trittlasten wéihrend der Wartung auftreten.

Sicherheit

Entsprechend der potenziellen Auswirkungen moglicher Fehler sind vom Kon-
zept zugehorige Eintrittswahrscheinlichkeiten zu gewéhrleisten. Grundsétzlich
darf ein einzelner Fehler keine gefdhrlichen Ereignisse nach sich ziehen. Mog-
liche Ursachen solcher Ereignisse wiren Stromungsablosungen, Beschidigungen
benachbarter Komponenten und unkontrollierte Feuer. Stromungsablosungen kon-
nen beispielsweise aufgrund einer ungeeigneten Geometrie bei instationdren
Flugbedingungen auftreten. Schiden an benachbarten Komponenten kénnen durch
abplatzende Eisablagerungen unter Vereisungsbedingungen oder durch verlo-
rene Einlasskomponenten nach einem Vogelschlag verursacht werden. Feuer
konnen aus der Kombination von Ziindquellen, brennbaren Fluiden und vor-
handenem Sauerstoff resultieren. Weiterhin sind sicherheitskritische Interaktionen
zwischen dem Einlass und dem Fan, den Tragflichen, dem Leitwerk sowie dem
Flugzeugrumpf zu vermeiden.

Es ist sicherzustellen, dass durch die Variabilitit des Einlasses keine gefihr-
lichen Ereignisse verursacht werden. Folglich muss die primidre Funktion des
Einlasses, die Luftzufuhr zum Triebwerk, im reguldren Betrieb und im Fehlerfall
gewihrleistet werden. Hierfiir muss ein Kontrollsystem fiir jeden Flugzustand eine
geeignete Einlassgeometrie einstellen. Zudem ist der versagenssichere Ausfall
des Variationsmechanismus sicherzustellen. Dies bedeutet, dass das variable Ein-
lasssystem bei einem auftretenden Fehler, beispielsweise einem Aktorausfall, in
eine Geometrie zuriickgefiihrt werden muss, durch welche Stromungsablosungen
vermieden werden.

Dariiber hinaus ist die von moglichen Feuern ausgehende Gefahr durch
verschiedene konstruktive VorkehrmaBnahmen zu minimieren. Folglich sind
Kombinationen von Ziindquellen, brennbaren Fluiden und hohen Sauerstoff-
konzentrationen zu vermeiden. Mogliche Ziindquellen stellen beispielsweise die
heien Oberflichen eines Enteisungssystems oder Funkenbildung elektrischer
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Komponenten dar. Brennbare Fluide konnen beispielsweise Betriebsmittel eines
moglichen Variationsmechanismus oder Eisschutzsystems sein.

Zuverldssigkeit und Lebenswegkosten

Die Lebensdauer, die Zuverlissigkeit und die Lebenswegkosten von variablen
Einlasskonzepten sind eng miteinander verbunden. Die Lebensdauer der Einlass-
komponenten sollte mit der des Triebwerks iibereinstimmen. Die Zuverldssigkeit
basiert vorrangig auf der Anzahl der Teile und der Widerstandsfihigkeit gegen
Erosion, Ermiidung und Grenzbelastungen. Die Bauteilanzahl und die Kom-
plexitit der Konstruktion sind folglich zu minimieren. Dariiber hinaus darf
auftretende Feuchtigkeit nicht zu Korrosion fithren. Mogliche Spalte, Offnungen
und Ventile sind vor Verstopfen durch Sand und Schmutz zu schiitzen. Reibung
zwischen beweglichen Teilen kann die Konturvariation behindern oder Kom-
ponenten beschiddigen und ist zu minimieren. Auflerdem sollten Chemikalien,
z. B. Enteisungsfluide, die Lebensdauer der verwendeten Materialien nicht negativ
beeinflussen.

Die Lebenswegkosten variabler Einlidsse werden zusétzlich durch deren Leis-
tungsbedarf, notwendige Verbrauchsmaterialien, z. B. Schmierstoffe, sowie War-
tungsintervalle und -aufwand beeinflusst. Hierbei sollte der variable Einlass
die tiblichen Wartungsintervalle des Triebwerks nicht verkiirzen und auch den
Wartungsaufwand nicht signifikant erhohen. Das Sicherheitsrisiko infolge einer
inkorrekten Wartung ist zu minimieren. Die Wartung sollte innerhalb einer kur-
zen Zeitspanne durch eine einzelne Person durchfiihrbar sein und groftenteils aus
Sichtproben bestehen.

Die zu erwartenden erhohten Lebensweg- und Produktkosten variabler Ein-
lasse miissen durch die Vorteile der variablen Geometrie kompensiert werden.
Diese konnen im reduzierten Luftwiderstand und den dadurch verringerten
Kraftstoffkosten sowie in einem erweiterten Betriebsbereich fiir Seitenwind und
Anstellwinkel bestehen, vgl. Abschnitt 4.6.

Entwicklungs- und Produktionskosten
Die Entwicklungskosten des variablen Einlasssystems basieren auf den Erfah-
rungswerten mit den eingesetzten Technologien und Materialien im Bereich
der Luftfahrt. Unzureichende Erfahrungswerte konnen vergroferte Aufwénde fiir
Analysen und Tests erfordern. Daraus wiirden erhohte Kosten und eine verldngerte
Entwicklungsdauer resultieren.

Erhohte Herstellungskosten kénnen durch erforderliche innovative Materia-
lien, spezielle Herstellungsverfahren, zusétzliche Qualititskontrollen sowie einen
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erhohten Montage- und Transportaufwand entstehen. Ein Teil dieser Kosten
konnte durch recyclebare Komponenten kompensiert werden.

Das Einlasskonzept sollte zudem an verschiedene Triebwerksgroflen und Mon-
tagearten anpassbar sein. Weiterhin sollte das Konzept ein groBes Potenzial fiir
eine Patentierung aufweisen.

4.1.2 Schnittstellenanalyse

Ein variables Einlasssystem erfordert zahlreiche Schnittstellen mit seiner Umge-
bung, aber auch zwischen den Teilsystemen innerhalb des Einlasses. Unabhéngig
von den eingesetzten Teilsystemen zédhlen zu den Schnittstellen zwischen dem
Einlass und seiner Umgebung stets

seine mechanische Verbindung zur Triebwerksgondel,

die umstromende Luft und mogliche Stromungsinteraktionen mit Triebwerks-
fan, -authingung, Tragflichen und Flugzeugrumpf,

vom Fan ausgehende Schallwellen,

anhaftende Feuchtigkeit mit der Moglichkeit der Eisbildung,
Enteisungsfluide, die auf die Auflenkontur gespriiht werden,

Kollisionen mit Staub, Sand, Regen, Schnee, Hagel, Vulkanasche, angesaugten
Kleinteilen, Vogeln und kleineren Drohnen,

einschlagende Blitze,

e clektromagnetische Strahlung sowie

o Werkzeuge und Wartungspersonal, teilweise {iber Wartungszuginge.

Mogliche Teilsysteme eines variablen Einlasses sind

ein Enteisungssystem,

Larmreduzierungsmafinahmen,

Messsonden zur Uberwachung des Betriebs,

Feuerschutzvorkehrungen sowie

ein Variationsmechanismus, einschlieflich umstromter Kontur, tragender
Struktur und Aktorik.

Insbesondere fiir Enteisungssysteme, Lidrmreduzierungsmalnahmen und
Variationsmechanismen existieren zahlreiche Umsetzungsmoglichkeiten, vgl.
Abschnitt 2.3.2, 2.3.3, 2.4.2 und 2.4.3. In Abhingigkeit der gewdhlten Umset-
zung der jeweiligen Teilsysteme variieren deren Komponenten und somit die
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resultierenden Schnittstellen untereinander. Schellin [313, S. 14-18] gibt einen
detaillierten Uberblick iiber mogliche resultierende Schnittstellen.

Ausgewihlte Kombinationen von Teilsystemen weisen eine erhohte Anfillig-
keit fiir Feuerentstehung auf, weshalb Bereiche des Einlasses fiir diese Fille als
Feuerzonen auszuweisen sind. Diese Klassifizierung erfordert konstruktive Vor-
kehrungen und zusitzliche Sicherheitsnachweise, die im nachfolgenden Abschnitt
zur Musterzulassungsanalyse erldutert werden. Eine Feuergefahr besteht bei
Kombinationen brennbarer Fluide mit moglichen Ziindquellen und vorhandenem
Sauerstoff. Brennbare Fluide sind beispielsweise Ole zum Betrieb hydraulischer
Aktoren sowie Enteisungsfluide auf Alkoholbasis. Mogliche Ziindquellen sind
heifle Oberflichen, wie zum Beispiel die Zapfluftleitungen von HeiBlufteisschutz-
systemen, oder Ziindfunken, die durch Fehler elektrischer Komponenten entstehen
konnen.

4.1.3 Identifikation erforderlicher Luftsicherheitsnachweise

Aus den behordlichen Vorgaben der EASA fiir die Luftfahrtzulassung eines
Baumusters gehen zahlreiche Anforderungen an variable Einldsse hervor. Der
Nachweis iiber die Erfiillung dieser Anforderungen ist durch mindestens eines der
in Tabelle 3.3 aufgefiihrten Nachweismittel zu erbringen. Die relevanten behord-
lichen Vorgaben und mogliche Nachweismittel fiir variable Einldsse wurden in
einer ersten Musterzulassungsanalyse von Schellin [313, S. 44-48] identifiziert
und anschliefend iteriert.

Im Rahmen der Zulassung wird der Einlass als Bestandteil der Triebwerksgon-
del vorrangig dem Flugzeug und nicht dem Triebwerk zugeordnet [34, 25.1091].
Fiir strahlgetriebene Flugzeuge gelten die Bauvorschriften der CS-25 [34] fiir
groBBe Flugzeuge mit einer maximal zuldssigen Abflugmasse von mindestens
5.700 kg [34, 25.1]. Zudem hat die Einlassgestaltung auch einen groflen Ein-
fluss auf die Funktionsweise des Triebwerks, wodurch ausgewéhlte Regularien
fiir Flugtriebwerke nach CS-E (Engines) [287] zusitzlich in Betracht zu ziehen
sind [34, 25.901].

Basierend auf der Funktionsweise herkommlicher Einlidsse sowie moglicher
Technologien variabler Einlédsse, vgl. Kapitel 2, wurden die Paragrafen der CS-25
hinsichtlich ihrer Relevanz fiir die Zulassung variabler Triebwerkseinldsse analy-
siert. Neuentwicklungen, zu denen auch der variable Einlass zdhlt, sind zudem
umfangreicher zu testen [34, 25.601]. In der Folge wurden 99 Paragrafen und
zugehorige Nachweismittel identifiziert, vgl. Tabelle A.4 in Anhang A.3. Von den
identifizierten Paragrafen sind 14 jedoch nur im Zusammenhang mit Feuerschutz
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zu betrachten, falls das ausgewihlte Einlasskonzept durch ungeeignete Kombi-
nationen von Teilsystemen als ausgewiesene Feuerzone zu deklarieren ist, vgl.
Abschnitt 4.1.2.

Zahlreiche Paragrafen der CS-25 behandeln die potenziell wirkenden mecha-
nischen Belastungen und die zu erfiillenden Anforderungen unter verschiedenen
Betriebsbedingungen. Diese Anforderungen sind vom Flugzeug sowie seinen
Komponenten und somit auch von der tragenden Struktur des variablen Ein-
lasssystems zu erfiillen. So werden erlaubte Folgen, Sicherheitsfaktoren und
Nachweismittel fiir Grenz- und Extremlasten erldutert, vgl. CS-25.301-307
[34]. Fir Ermiidungslasten erfolgt dies in CS-25.571 [34]. Weiterhin wer-
den die Maximallasten bei diversen Flug- und Landemandvern definiert, vgl.
CS-25.333/337/349/351/371 bzw. CS-25.473/479/481/561 [34]. Dariiber hinaus
werden Anforderungen an die eingesetzten Materialien [34, 25.603/613], die Her-
stellungsverfahren [34, 25.605], die Montage [34, 25.607] sowie die Inspektion
und die Wartung [34, 25.611] gestellt.

Das Flugzeug muss bei allen Betriebsbedingungen einfach und sicher zu
steuern sein [34, 25.143]. Hierzu zdhlen beispielsweise starker Seitenwind [34,
25.237], Boen und Turbulenzen [34, 25.341] sowie Vereisungsbedingungen [34,
25.1093/1419/1420]. Weiterhin werden die Anforderungen beziiglich Blitzschlag
[34, 25.581], Erdung elektrischer Komponenten [34, 25.899] und Vogelschlag [34,
25.631] beschrieben. Zusitzlich ist Schutz gegen weitere Wettereinfliisse, Korro-
sion und Abrieb erforderlich [34, 25.609]. Auf die von Vulkanasche ausgehende
Gefahr wird gesondert eingegangen [34, 25.1593].

CS-25.901 [34] beschreibt explizit die Anforderungen an die Triebwerksinstal-
lation und erfordert beispielsweise die Dokumentation von Schnittstellen gemif
CS-E20 [287]. Der Einlass muss im Zusammenspiel mit Kerntriebwerk und
Diise unter allen Betriebsbedingungen seine Funktion erfiillen [34, 25.941]. Diese
Funktion wird in CS-25.1091 [34] als Versorgung des Triebwerks mit der gefor-
derten Luftmenge bei allen Betriebsbedingungen definiert. Gemi3 CS-25.939
[34] darf der Einlass im Triebwerk keine Vibrationen als Folge ungleichformi-
ger Anstrombedingungen erzeugen. CS-25.1103 [34] stellt ausgewihlte Ereignisse
und zugehorige Belastungen heraus, denen der Einlass strukturell standhalten
konnen muss. Dazu zédhlen

e Widerstandsfihigkeit gegen Pumplasten,

e die Gewibhrleistung der Sicherheit beim Bersten einer Zapfluftleitung eines
HeiBlufteisschutzsystems sowie

e Feuerresistenz und ein Feuerloschsystem, falls der Einlass als Feuerzone
ausgewiesen ist [34, 25.1103].
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Die Einlasshiille muss aerodynamischen und systeminternen Lasten standhalten
[34, 25.1193]. Auch Beschidigungen des Einlasses durch angesaugte Fremd-
korper, Regen, Hagel und Vogel sollten vermieden werden [287, E790/800].
Weiterhin miissen Mittel zur Drainage und Ventilation geméfl CS-25.1187 [34]
installiert sein. Zudem ist die Einlasshiille in jedem Fall feuerresistent umzuset-
zen [34, 25.1193], sodass sie einer Feuereinwirkung mindestens fiinf Minuten
widersteht [34, AMC 25.869]. Bei einer Klassifizierung des Einlasses als Feu-
erzone wird hingegen Feuerfestigkeit gefordert, die die Zeitspanne von 15
Minuten umfasst [34, AMC 25.869]. Die Thematik des Feuerschutzes wird in den
Paragrafen CS-25.863/869 [34] sowie CS-25.1183-1207 [34] detailliert erldutert.

Zudem existieren Richtlinien fiir die Gestaltung, die Installation [34, 25.1353]
und den Schutz elektrischer Systeme [34, 25.1357/1363], beispielsweise vor Blitz-
schlag [34, 25.1316] und Strahlungsfeldern [34, 25.1317]. Die Anforderungen an
elektrische Leitungen und Verbindungen werden separat beschrieben, vgl. CS-
25.1701-1733 [34]. Richtlinien fiir die Gestaltung hydraulischer Systeme sind in
CS-25.1435 [34] angegeben. Analog dazu gehen diese fiir pneumatische Systeme
aus CS-25.1436 hervor [34].

An einigen Stellen verweist die CS-25 auf Regularien fiir Flugtriebwerke nach
CS-E [287]. Die Anforderungen der CS-E fiir die Gestaltung und Zulassung eines
variablen Systems im Bereich der Triebwerksgondel wurden von Grasselt [54,
S. 95-101] am Beispiel variabler Diisen und Schubumkehrer untersucht. Diese
Untersuchung hebt hervor, dass verstellbare Systeme in ihren ungiinstigsten Ein-
stellungen getestet [54, S. 96] und bei einem Funktionsausfall in einer sicheren
Stellung fixiert werden sollten [54, S. 96].

Als Hauptresultat geht aus der Musterzulassungsanalyse hervor, dass die Kom-
bination von Ziindquelle und entflammbaren Medium innerhalb des Einlasses
zu vermeiden ist. Somit kann die Klassifizierung als ausgewiesene Feuerzone
umgangen und der Zulassungsaufwand des variablen Systems reduziert wer-
den. Abgesehen von den in Abschnitt 1.1 erlduterten behordlichen Restriktionen
beziiglich des Uberschallknalls [41] wurden zwischen Unter- und Uberschallan-
wendungen keine Unterschiede fiir die mogliche Zulassung variabler Einldsse
identifiziert. Die Anforderungen, die aus den identifizierten Paragrafen und den
zugehorigen AMCs hervorgehen, wurden in der Anforderungsliste in Tabelle A.3
in Anhang A.2 erginzt. Abschliefend wird eine weitere Iteration der Musterzu-
lassungsanalyse nach Erreichen von Reifegrad TRL 3 empfohlen, da dann alle
wesentlichen Konzeptbestandteile bekannt sind und somit beriicksichtigt werden
konnen.
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4.1.4 Identifikation und Wichtung von Kriterien

Nachfolgend werden die Ausschlusskriterien fiir die Vorauswahl der Konzepte
erldutert. Darauf aufbauend erfolgt die Vorstellung der Auswahl und der Wich-
tung der Bewertungskriterien fiir die spétere gewichtete Punktbewertung von
Losungsvorschldgen.

Ermitteln der Ausschlusskriterien

Aus der Anforderungsliste in Tabelle A.3 wurden Ausschlusskriterien fiir die erste
Bewertung der Konzeptideen hergeleitet. Diese Kriterien miissen von einem Ein-
lasskonzept in jedem Fall bereits erfiillt werden oder perspektivisch erfiillbar sein.
Aufgrund der friihzeitigen Phase der Vorauswahl sind die Kriterien qualitativer
Natur. Zu den Ausschlusskriterien zéhlen

eine hohe Sicherheit,

eine grole Geometrievariation,

eine geringe Beeintrichtigung der Stromung,
eine geringe Komplexitit und

eine gute Integrierbarkeit.

Die potenziellen Konzepte miissen perspektivisch bei minimaler Masse die
Sicherheit gegen strukturelles Versagen im Fall eines Vogelschlags gewéhrleisten
konnen. Zudem sollte das Risiko der Feuerentstehung durch Vermeidung einer
ausgewiesenen Feuerzone minimiert werden.

Der Umfang und die Genauigkeit der ermdglichten Geometrievariation bestim-
men das Einsparpotenzial eines Konzeptes. Zudem sollte die Variation in einer
angemessenen Stellzeit erfolgen konnen. Weiterhin muss sichergestellt sein, dass
die eingestellte Kontur erhalten bleibt.

Die storungsfreie Umstromung der Einlasskontur hat ebenfalls einen
groBen Einfluss auf die aerodynamischen Kennwerte des Einlasskonzepts, vgl.
Abschnitt 2.3.1. Dariiber hinaus hat sie auch einen signifikanten Einfluss auf die
Larmerzeugung durch den Einlass.

Die Komplexitit des variablen Einlasssystems wird bestimmt durch die Anzahl
der verwendeten Komponenten und Wirkmechanismen. Sie beeinflusst direkt die
Ausfallwahrscheinlichkeit sowie den Wartungs- und den Montageaufwand des
Konzepts.

Die Integrierbarkeit beschreibt, ob und wie gut die erforderlichen Teilsysteme
des variablen Einlasses im Bauraum des untersuchten Konzepts unterzubringen
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sind. Zu diesen Teilsystemen zihlen der Variationsmechanismus, ein Eisschutz-
system und eine Lirmreduzierungsmafnahme.

Ermitteln und Wichten der Bewertungskriterien

Die Durchfithrung der gewichteten Punktbewertung von Losungsvarianten wih-
rend der Vorentwurfsphase erfordert gewichtete Kriterien. Fiir Losungsalternati-
ven beziiglich variabler Einldsse wurden die wichtigsten Bewertungskriterien aus
dem Anforderungsdokument abgeleitet, vgl. Abschnitt 4.1.1. Diese Kriterien sind:

die aerodynamische Funktionalitiit,

die Integrierbarkeit,

die Masse und die Widerstandsfahigkeit gegen Beanspruchungen,
die Sicherheit,

die Zuverlassigkeit und die Lebenswegkosten sowie

die Entwicklungs- und die Produktionskosten.

Durch die eindeutige Zuordnung der Anforderungen aus Tabelle A.3 zu diesen
Kategorien ist die thematische Uberschneidung der einzelnen Bewertungskri-
terien weitestgehend minimiert worden. Dennoch verbleiben gewisse kausale
Verkettungen zwischen Anforderungen, beispielsweise der Einfluss von Leicht-
baumaterialien auf die Produktionskosten, vgl. Abschnitt 3.2.1.

Die Gewichtung der genannten Kriterien basiert auf dem paarweisen Vergleich
mit einem Wertebereich von O bis 2, vgl. Tabelle 4.1. Der Vergleich wurde durch
mehrere Luftfahrtingenieure durchgefiihrt, um somit die bestmogliche Objekti-
vitit gewihrleisten zu konnen. Dariiber hinaus wurden die Ergebnisse, soweit
moglich, mit der Fachliteratur abgeglichen, vgl. Sadraey [284, S. 71].

Aus dem paarweisen Vergleich gehen die relativen Gewichtungsfaktoren w;
der jeweiligen Kriterien hervor. Diese Ergebnisse offenbaren, dass die Gewihr-
leistung der Sicherheit und bestmogliche aerodynamische Eigenschaften die
wichtigsten Kriterien fiir Losungsalternativen im Bereich variabler Einldsse sind,
vgl. Abbildung 4.2.

4.2  Funktionsanalyse

Um den identifizierten Anforderungen gerecht zu werden, muss ein variabler
Einlass mehrere Funktionen erfiillen konnen. Die identifizierten Funktionen wer-
den nachfolgend erldutert und in den Gesamtzusammenhang des Flugzeugs
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Tabelle 4.1 Gewichtung der Kriterien durch paarweisen Vergleich

Kriterium A 1 W S R Relatives
Gewicht w;

Aerodynamische - 2 2 1 1 0,267

Funktionalitit (A)

Integrierbarkeit (I) 0 - 1 0 0,067

Masse und 0 1 - 0 0,133

Beanspruchungswiderstand

(W)

Sicherheit (S) 1 2 - 1 0,267

Zuverlassigkeit und 1 1 - 0,200

Lebenswegkosten (R)

Entwicklungs- und 0 1 0 0 1 0,067

Produktionskosten (D)

Zellwerte: Reihenkriterium ist im Vergleich zum Spaltenkriterium wichtiger (2), gleich

wichtig (1), sekundir (0)

Aerodynamische Funktionalitat (A
Sicherheit (S
Zuverlassigkeit und Lebenswegkosten (R
Masse und Beanspruchungswiderstand (W
Integrierbarkeit (1

Entwicklungs- und Produktionskosten (D

Abbildung 4.2 Gewichtete Bewertungskriterien

= o S & L=

Relative Gewichtungsfaktoren w;
I 0,267

I 0,267

0,2

I 0,133

I 0,067

I 0,067

eingeordnet. AnschlieBend werden die Zusammenfassung zu Funktionsstruktu-
ren, die Analyse moglicher Fehlerfolgen sowie mogliche Wirkmechanismen zum
Umsetzen der jeweiligen Funktionen vorgestellt.
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4.2.1 Funktionsidentifikation

Die Hauptfunktion des Einlasses besteht darin, die Luftzufuhr zum Triebwerk
zu gewihrleisten. Dadurch wiederum kann das Triebwerk seine Hauptfunktion
im Flugzeug erfiillen, ndmlich die Erzeugung einer Schubkraft. Diese Schub-
kraft ermoglicht in Kombination mit der Umstromung der Tragflichen die
Uberwindung der Schwerkraft und somit das Fliegen.

Theoretisch ist fiir die Erfiillung der Hauptfunktion des Einlasses lediglich
eine Eingangsstromung erforderlich. Diese wird basierend auf der Kontur des
Einlasses in eine Ausgangsstromung umgewandelt. Bei der Umwandlung besteht
eine weitere Funktion des Einlasses darin, den auftretenden Luftwiderstand zu
minimieren.

In der Realitiit treten bei der genannten Umwandlung zusitzlich Stoérungen
auf. Mogliche Storungsformen sind Boen, Regen, Eisbildung, Fremdkorper-,
Hagel-, Vogel- und Blitzeinschldge. Durch diese Einschlige treten weiterhin
Belastungen auf, die von der Einlassstruktur aufgenommen werden miissen. Um
einer moglichen Eisbildung vorzubeugen, besteht zusitzlich eine Funktion des
Einlasses in der Verhinderung von Eisansammlungen. Hierfiir kann ein Eis-
schutzsystem im Einlass integriert werden, vgl. Abschnitt 2.3.2. Dieses erfordert
wiederum Enteisungsenergie, die dem Einlass zugefiihrt werden muss. Eine wei-
tere Funktion des Einlasses besteht in der Reduktion der Fanlirmemissionen, vgl.
Abschnitt 2.3.3. Dariiber hinaus kann vom Einlass die Funktion der Erfassung
von Umgebungsdaten, wie Druck und Temperatur vor dem Fan, gefordert sein.

Die Erfiillung der geforderten Funktionen zur Gewdhrleistung der Luftzufuhr
und der Minimierung des Luftwiderstands kann durch einen variablen Einlass
verbessert werden. Dieser erfordert, zusitzlich zu den genannten Funktionen,
das Variieren der umstromten Kontur, vgl. Abbildung 4.3. Ein solcher Varia-
tionsmechanismus bendotigt als zusitzliche EingangsgroBen ein Stellsignal und
Hilfsenergie, vgl. Abschnitt 2.4.3. Weiterhin miissen potenzielle Storungen des
Variationsmechanismus, beispielsweise durch elektromagnetische Felder und die
zuvor genannten Einfliisse, beachtet werden.

4.2.2 Funktionsstrukturanalyse

Die Zusammenhinge zwischen den im vorherigen Kapitel identifizierten Funk-
tionen werden nachfolgend durch Funktionsstrukturbdume veranschaulicht. Diese
wurden auf den Hierarchie-Ebenen des Flugzeugs, des Einlasses und des Stell-
systems erstellt.
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Boen, Fremdkorpereinschlage,
Stérungen Voégel, Regen, Hagel, Blitze,
Eis, Elektromagnetische Felder

Eingang Variabler Einlass Ausgang
Strémung, Stellsignal, Stromung, Kontur, Messdaten
Hilfsenergie, (Eisstatus, Temperatur, Druck)
Enteisungsenergie . )
Verluste Stellenergie, Reibung,
Warmetransfer

Abbildung 4.3 Funktion eines variablen Einlasses

Flugzeugebene

Eine der Hauptfunktionen des Flugzeuges ist das Steuern des Schubs [32], [53],
vgl. Abbildung 4.4. Diese Funktion kann in die Erzeugung, das Anpassen, das
Sicherstellen und das Bestimmen des Schubs unterteilt werden. Das Einlasssys-
tem beeinflusst durch seine Funktion im Triebwerk die Umsetzung aller dieser
Funktionen, vorrangig durch die Sicherstellung der Luftzufuhr. Dariiber hinaus
kann der Einlass Einfluss auf andere Hauptfunktionen des Flugzeuges, wie des-
sen Steuerung oder die Kabinenbeliiftung, nehmen. Dies ist insbesondere bei einer
Fehlfunktion des Einlasses der Fall.

Einlassebene
Die Hauptfunktionen auf der Detailebene des Einlasses bestehen darin

die Luftzufuhr zum Triebwerk bei allen Betriebszustinden zu gewihrleisten,
den Luftwiderstand bei der Umstromung der Gondel zu minimieren,

die wirkenden Belastungen aufzunehmen,

den von Fan und Verdichter ausgehenden Ldrm zu reduzieren sowie

die Bildung von Eisansammlungen und deren Folgen zu verhindern.

Diese Hauptfunktionen lassen sich zudem in Teilfunktionen aufgliedern. So ist die
Gewihrleistung der Luftzufuhr unterteilbar in das Einstellen der Fananstromge-
schwindigkeit, das Vermeiden von Stromungsablosungen und das Gewihrleisten
einer hohen Gleichformigkeit, vgl. Abbildung 4.5. Die kombinierte Umsetzung
dieser Funktionen fiir alle Betriebsbedingungen kann durch variable Einlasskon-
turen erleichtert werden.
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Abbildung 4.4 Funktionsstruktur des Flugzeugs
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Abbildung 4.5 Funktionsstruktur des Einlasses
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Dariiber hinaus offenbart die Aufgliederung der Funktion zur Vermeidung von
Vereisung untergeordnete Teilfunktionen, wie die Bereitstellung von Energie, die
Aktivierung eines Systems sowie die Erfassung und Verarbeitung von Daten.
Diese Teilfunktionen sind ebenfalls fiir einen positionsgeregelten Aktor erforder-
lich, vgl. Abschnitt 2.4.3. Folglich besteht hier Potenzial fiir die Nutzung von
Synergieeffekten zwischen dem iiblicherweise vorhandenen Eisschutzsystem und
einem moglichen Variationsmechanismus.

Stellsystemebene

Neben der angesprochenen Bereitstellung von Energie und der Regelung des
Systems hat ein mogliches Stellsystem weitere Funktionen zu erfiillen. Dies
betrifft insbesondere die Variation der umstromten Kontur, aber auch die Gewéhr-
leistung, dass die eingestellte Kontur sich nicht ungewiinscht veridndert, vgl.
Abbildung 4.6. Bei der Verwendung eines Stellsystems mit mehreren Aktoren ist
eine Synchronisation dieser erforderlich. In diesem Fall sind fiir die Gewihrleis-
tung der Geometrie zusitzlich die Teilfunktionen ,,Synchronisation sicherstellen®
und ,,Aktorausfall kompensieren* umzusetzen.

Im Rahmen der Sicherheitsanalysen ist festzustellen, inwieweit die Teilfunk-
tion der Gewihrleistung der Geometrie ,,Teilausfall kompensieren* umzusetzen
ist. Die Umsetzung dieser Funktion hingt von den moglichen Folgen eines Funk-
tionsausfalls des Stellsystems ab. Diese Funktionsausfille sind Gegenstand der
nachfolgenden Gefahrdungsanalyse und der spiteren Fehlerbaumanalyse.

Weiterhin ist der Einfluss der Variabilitit auf die verbleibenden Einlassfunk-
tionen zu untersuchen. Falls der Einlass in Abhingigkeit des gewihlten Konzepts
iiber keine starre, umlaufende Struktur verfiigt, ist die konstruktive Umsetzung
zur Erfiillung der Belastungsaufnahme anzupassen. Zudem kann die Variabilitit
durch einen verringerten oder formvariablen Bauraum Einfluss auf die Integration
und die Funktionsweise herkommlicher Lirmreduzierungsmafinahmen nehmen.
Umgekehrt darf die Variabilitdt nicht durch die Losungen fiir die anderen Ein-
lassfunktionen beeintriachtigt werden. Beispielsweise konnte die erzeugte Wirme
einiger Eisschutzsysteme die Funktionsfdahigkeit und die Lebensdauer moglicher
verformbarer Oberflichenmaterialien beeintrdchtigen. Im Rahmen der Zonen-
sicherheitsanalyse werden diese Wechselwirkungen detailliert vorgestellt, vgl.
Abschnitt 4.4.1.
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Symbolik: [ Funktion e o o Weitere Funktionen > Weitere Teilfunktionen

Abbildung 4.6 Funktionsstruktur des Stellsystems

4.2.3 Gefahrdungsanalyse

Die systematische Analyse und Bewertung moglicher Fehler bei der Erfiillung
von Systemfunktionen war Gegenstand der nachfolgend vorgestellten Gefihr-
dungsanalyse (FHA). Die zuvor erarbeiteten Funktionsstrukturbdume dienten als
Grundlage der FHA. So konnen Funktionsbeeintrichtigungen im Bereich des
Einlasses auf verschiedene Weisen sicherheitskritische Auswirkungen auf Flug-
zeugebene haben. Moglichkeiten hierfiir sind Fehlerereignisse, die beziiglich
der Funktionen zum Aufnehmen von Lasten, Vermeiden von Vereisung und
Gewibhrleisten der Luftzufuhr auftreten.

Durch eine unzureichende Luftzufuhr kann das Triebwerk nicht den gefor-
derten Schub erzeugen. Dies kann in Abhingigkeit des Flugzustandes und
der Anzahl der betroffenen Triebwerke sicherheitskritische Folgen nach sich
ziehen. Die Gewihrleistung der Luftzufuhr kann bei Verwendung variabler Ein-
lasse durch Fehlfunktionen des Stellmechanismus gefihrdet werden. Mogliche
Fehlfunktionen des Stellmechanismus konnen dahingehend unterschieden werden,

e inwiefern sich das Fehlerereignis auf die eingestellte Geometrie auswirkt,
e wie stark die Funktionsbeeintrichtigung ausfillt oder
e ob das Fehlerereignis korrekt detektiert wird.
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Im Folgenden werden Fehler des Stellsystems, die zur Folge haben, dass eine
unerwiinschte Geometrie eingestellt wird, zusammengefasst betrachtet. Eine sol-
che Geometrie, die nicht zum vorherrschenden Flugzustand passt, kann zur Folge
haben, dass Stromungsablosungen bis hin zum Schubverlust durch Verdichter-
pumpen auftreten konnen. Dabei ist zu unterscheiden, ob nur der variable Einlass
eines einzelnen Triebwerks betroffen ist oder ob bei mehreren Triebwerken eine
unerwiinschte Geometrie eingestellt wird. Dariiber hinaus hat die Flugphase, wih-
rend welcher die unerwiinschte Geometrie eingestellt ist, einen entscheidenden
Einfluss auf die Schwere der moglichen Folgen. Die Schwere der Folgen einer
unerwiinschten Geometrie kann nach CS-25.1309 [34] bewertet und diesen Folgen
erlaubte Eintrittswahrscheinlichkeiten zugeordnet werden, vgl. Tabelle 3.1.

Fiir den Fall, dass nur ein Triebwerk betroffen ist und dieses somit potenziell
keinen Schub erzeugt (One Engine Inoperative), sind die Folgen als unbedeutend
(Minor) zu klassifizieren, vgl. Tabelle 4.2. Die moglichen Folgen bestehen hierbei
in einer geringen Reduzierung der Flugzeugfunktionsfihigkeit sowie einer gerin-
gen Zunahme der Arbeitsbelastung der Besatzung. Dies ist damit zu begriinden,
dass der fehlende Schub durch die verbleibenden Triebwerke zu kompensieren ist
und auch die Steuerung des Flugzeugs weiterhin moglich sein muss [34, 25.147].

Fehler der Stellsysteme mehrerer Triebwerke konnen zu einem Schubverlust an
mehr als einem Triebwerk fiihren. Dies kann beispielsweise wihrend des Flug-
zeugstarts zu einem Startabbruch (Rejected Take-Off) fiihren. Ein Startabbruch
ist nach CS-25 als gefihrliches Ereignis mit einer erlaubten Eintrittswahr-
scheinlichkeit von weniger als 10~7 Ereignissen pro Flugstunde klassifiziert
[34, 2-F-168 f.]. Der Nachweis dieser Eintrittswahrscheinlichkeit erfordert den
Absicherungsgrad DAL B [53, S. 44]. Dieser kann die Integration zusitzlicher
SicherheitsmaBnahmen, beispielsweise in Form von Redundanz, erfordern [79,
S. 212].

Ist die Funktion zur Aufnahme von Lasten fehlerbehaftet, konnen struktu-
relle Schiaden bis hin zum Verlust des gesamten Einlasses auftreten, vgl. Air
France Flug AF-66 [319], [320]. Strukturelle Schiden konnen den bereitstell-
baren Schub und den erzeugten Luftwiderstand beeinflussen. Weiterhin konnen
verloren gegangene Komponenten zu Folgeschdden an anderen Bauteilen, wie
beispielsweise dem Leitwerk, fiihren, diese beschiddigen und somit die Kon-
trollierbarkeit des Flugzeuges gefihrden, was katastrophale Folgen haben kann.
Folglich muss der Verlust groBer Komponenten des Einlasses die Eintrittswahr-
scheinlichkeit von 10~7 Ereignissen pro Flugstunde unterschreiten, was mit dem
Absicherungsgrad DAL A nachzuweisen ist. Dieser Nachweis erfolgt im Rahmen
der Konzeptdimensionierung, vgl. Abschnitt 4.5.2.
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Tabelle 4'2, . Flugphase Klassifizierung Erlaubte
Fehlerklassifizierung Ereioni
iinschte reignisse pro
,,gnerwunsc e Flugstunde
Einlassgeometrie* bei
einem Triebwerk Triebwerksstart, kein Keine
Leerlauf, Rollen Sicherheitseffekt Anforderung
Flugzeugstart, Unbedeutend <1E-03
Steigflug
Startabbruch kein Keine
Sicherheitseffekt | Anforderung
Reiseflug, kein Keine
Sinkflug, Sicherheitseffekt | Anforderung
Landeanflug
Durchstarten Unbedeutend <1E-03
Landung kein Keine
Sicherheitseffekt | Anforderung

Fehler beim Erfiillen der Funktion zur Vermeidung von Vereisung [34, AMC
25.21(g)] konnen in gefihrlichen Ereignissen durch Eisansammlungen resultie-
ren. Die Eisansammlungen koénnen die Stréomung negativ beeinflussen und im
schlimmsten Fall zum Schubverlust fiihren. Weiterhin kénnen abplatzende Eis-
ansammlungen sicherheitskritische strukturelle Schidden am Fan verursachen.
Dariiber hinaus konnen Eisansammlungen die Funktionsfihigkeit des Variations-
mechanismus eines variablen Einlasses einschrinken. Zudem sind Wechselwir-
kungen zwischen dem Eisschutzsystem und dem Stellmechanismus, welche die
jeweilige Funktionsfihigkeit verringern, zu vermeiden. Die Sicherheit des gewihl-
ten Eisschutzsystems ist in spiteren Entwicklungsphasen gemaf CS-25 [34, AMC
25.1419] nachzuweisen.

4.2.4 Identifikation von Losungsprinzipen

Nachfolgend wird die Identifikation von Wirkmechanismen bzw. Losungsprinzi-
pen fiir die umzusetzen Funktionen vorgestellt. Dies betrifft die Losungsprinzipe
fiir die Umsetzung von

e Vereisungsschutz,
e Lirmminderung,
e struktureller Lastaufnahme,
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o Geometrievariation,
e Aktorik und
e Konturerfassung.

Hierfiir wurden Losungsprinzipe aus der Natur, von erprobten Anwendungen
sowie aus neuartigen Technologien in Betracht gezogen und in der nachfolgenden
Konzeptphase zu Konzeptvarianten kombiniert.

Losungsprinzipe aus der Natur

So wie sich die frithen Pioniere der Luftfahrt bereits am Flug der Vogel, Insekten
und Fledermiuse orientierten, konnen auch relevante Losungsprinzipe fiir variable
Einldsse von der Natur abgeleitet werden [249, S. 2]. Diese bionischen Ansitze
konnten beispielsweise fiir den Vereisungsschutz oder die Geometrievariation
Anwendung finden.

Zahlreiche innovative Eisschutzsysteme nutzen eisabweisende Beschichtungen
[123], [124], [125]. Diese Beschichtungen verwenden Mikro- und Nanostruktu-
ren, die das Anhaften von Wasser, Staub und Sand auf der Oberfliche verhindern.
Dieses als Lotus-Effekt bekannte Prinzip findet man in der Natur bei verschiede-
nen Blittern von Pflanzen, aber auch an den Fliigeln von Insekten und der Haut
von Wiistenreptilien, wie dem Apothekerskink [321].

Zur Umsetzung einer Konturvariation sind in der Natur elastische Haute weit
verbreitet. Beispielsweise nutzen Seiga Antilopen in den Steppen der Mongolei
eine grofe aufblasbare Nase, um die Luft beim Einatmen zu filtern und zu erwir-
men sowie zur Erzeugung von Lauten [322], vgl. Abbildung 4.7. Dabei hat die
Nase, dhnlich dem Einlass, die Grundform eines Hohlzylinders. Bei den ménnli-
chen Exemplaren der Klappmiitzenrobben befindet sich die Nase in Form eines
aufblasbaren Balgs auf der Stirn. Auch verfiigen Rentiere iiber einen stark aufblas-
baren Kehlkopf [323]. Ebenso sind die Korper der meisten Quallen und einiger
Oktopodenarten stark verformbar.

Die Krallen von Katzen sind nicht elastisch verformbar, jedoch iiberwiegend
ausfahrbar. Ein durch Muskeln, Sehnen und Knochen gesteuerter Mechanismus
erlaubt den Katzen bei Bedarf den Einsatz der Krallen, wihrend diese beim
Laufen vor Abnutzung geschiitzt sind [324].

Losungsprinzipe aus dem Bereich der Technik

Fiir den Vereisungsschutz konnen die in Abschnitt 2.3.2 vorgestellten erprob-
ten Anwendungen, aber auch innovative Losungsansitze, wie das Nutzen von
Formgedichtnismaterialien, herangezogen werden.



4.2 Funktionsanalyse 147

Quallenkdrper Einziehbare Katzenkrallen

Abbildung 4.7 Bionische Losungsansitze fiir Variabilitit [A48]

Im Bereich der Larmminderung werden vorrangig Akustikauskleidungen als
etablierte Losung betrachtet, vgl. Abschnitt 2.3.3. Sollte das ausgewéhlte Konzept
jedoch eine formvariable Auflenhiille erfordern, konnen fiir die Larmminderung
Anpassungen erforderlich werden. In diesem Fall sollten Akustikauskleidungen
mit flexiblen Winden, vgl. Mischke et al. [325], [326], [327], oder die Schall-
ausloschung durch Gegenschall detailliert untersucht werden.

Zur Aufnahme struktureller Lasten konnen monolithische Strukturen mit ein-
geschlossenen Versteifungsringen entsprechend des Standes der Technik genutzt
werden, vgl. Abschnitt 2.2.2. Dariiber hinaus konnte die Lastaufnahme auch
iiber die Spant-Stringer-Bauweise oder die Fachwerkbauweise erfolgen [77,
S. 391-397].

Bei der Auswahl der Aktorik sind elektromechanische Aktoren zu bevorzugen,
vgl. Abschnitt 2.4.3. Hydraulische, pneumatische und unkonventionelle Aktoren
stellen mogliche Alternativen dar. Die von der Aktorik erzeugte Bewegung kann
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beispielsweise linear oder kreisformig sowie in axialer oder radialer Richtung
erfolgen. Die Erfassung der Kontur kann ein integraler Bestandteil der Aktorik
sein, vgl. Abschnitt 2.4.3. Umgesetzt werden kann die Konturerfassung beispiels-
weise durch Drehwinkelgeber, Differentialtransformatoren zur Wegmessung oder
optische Messverfahren.

Prinzipe, die fiir die Geometrievariation in Betracht gezogen werden kon-
nen, sind das Verschieben starrer Segmente, das Verformen eines elastischen
Oberflachenmaterials und die aerodynamische Grenzschichtbeeinflussung. Fiir die
beiden letztgenannten Losungsprinzipe kann die grundlegende Funktionsweise
aus Abschnitt 2.4.2 entnommen werden. Fiir das Verschieben starrer Segmente
werden nachfolgend die Prinzipe der Querschnitts-, Konturdicken-, Lippen- und
Lingenvariation vorgestellt.

Querschnittsvariation
Radiale Variationen eines Kreisdurchmessers erfordern bei Verwendung starrer
Komponenten eine Segmentierung iiber den Umfang, um die Entstehung von Bau-

teilkollisionen zu vermeiden. Jedoch entstehen durch die Segmentierung bei der
Querschnittserweiterung Spalte, vgl. Abbildung 4.8.

Kleiner Querschnitt GroBer Querschnitt

\ Segment
Spalt

Abbildung 4.8 Segmentierung iiber den Umfang

Die Anzahl der Teilsegmente hat einen entscheidenden Einfluss auf die Giite
der erzeugten Geometrie und die Zuverldssigkeit des Konzepts. Eine geringere
Anzahl erzeugt eine Geometrie, die stirker von einem idealen Kreisquerschnitt
abweicht und somit eine geringere Gleichférmigkeit der Fananstromung erzeugt.
Gleichzeitig reduziert sie allerdings die Anzahl der erforderlichen Bauteile, was
sich positiv auf die Komplexitit und Zuverlédssigkeit des Systems auswirken kann.
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Die iiber den Umfang der Kontur entstehenden Spalte zwischen den Segmenten
sind abzudichten. Existierende Ansitze hierfiir reichen von

e der Akzeptanz des Spalts [218] iiber

e starre Einfassungen zwischen den Segmenten [31], [214],

o Uberlappungen benachbarter starrer Segmente [30], [158] bis hin zur
e Nutzung von elastischen Materialien zwischen den Segmenten [30].

Die beiden erstgenannten Varianten stellen aufgrund der schlechten aerodynami-
schen Eigenschaften keine zu erwigende Option dar.

Uberlappungen benachbarter starrer Segmente zur Umfangsspaltabdichtung
sind beispielsweise umsetzbar durch

e bewegliche Zwischensegmente [30],
e lineare Verldngerungen der Segmente oder
e Rotation der Segmente, vgl. Abbildung 4.9.

Bewegliche Zwischensegmente erhohen die Anzahl der erforderlichen Kompo-
nenten im Vergleich zu den anderen Beispielen und haben somit einen verstéirkten
negativen Einfluss auf die Komplexitit und die Zuverlassigkeit der Konstruktion.
Zudem entstehen radiale Stufen auf der Aufenseite der Geometrie. Auch bei der
Verwendung rotierender Segmente entstehen Stufen auf der AuBenseite der Geo-
metrie, die einen negativen Stromungseinfluss haben konnen. Diese konnen zwar
durch eine groBere Anzahl an Teilsegmenten verringert, jedoch nicht vollstin-
dig vermieden werden. Lineare Verldngerungen der Segmente erzeugen kleinere
radiale Stufen auf der AuBenseite. Weiterhin ist die Reibung zwischen Verldnge-
rungen benachbarter Segmente zu minimieren. Diese Variante vereint die besten
geometrischen Eigenschaften mit einer einfachen konstruktiven Umsetzung.

Die Spaltabdeckung kann auch unter Verwendung dehnbarer Materialien zwi-
schen den Segmenten erfolgen [30]. Diese konnen beispielsweise beidseitig oder
einseitig fest eingespannt sein, vgl. Abbildung 4.10. Diese Varianten bieten eine
aerodynamisch giinstige Geometrie bei eingeschridnkter Lebensdauer.

Aufgrund der genannten Vor- und Nachteile werden im weiteren Verlauf
vorrangig lineare Verldngerungen zur Spaltabdichtung bei Verwendung starrer
Segmente beriicksichtigt. Die konstruktive Gestaltung der linearen Segmentver-
ldngerungen wird in Abbildung 4.54 in Abschnitt 4.5 detailliert beschrieben.
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Bewegliches Zwischensegment

B fomem - Zwischen- —— 8 — — ... .

i segment :
+ K ! \
' i

Lineare Segmentverlangerung

Segment

Segment- ——|
verlangerung

Rotierende Segmente

Segment

Loslager

Abbildung 4.9 Querschnittsvariation mit starren Segmenten

Konturdickenvariation

Das Prinzip der Querschnittsvariation mit Hilfe linearer Segmentverldngerungen
kann genutzt werden, um sowohl die Innen- als auch die Auflenkontur des Ein-
lasses zu variieren, vgl. Abbildung 4.11. Dadurch wird eine grof3ere Variation der

Profildicke sowie eine bessere Anpassung an die aerodynamischen Anforderungen
ermoglicht.
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Dehnbares Elastomer
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Segment
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Abbildung 4.10 Querschnittsvariation mit Elastomeren

Dicke Kontur Diinne Kontur

AuBensegment
Innensegment

Segment-
verlangerung

Abbildung 4.11 Konturdickenvariation durch verschiebbare starre Segmente

Lippendickenvariation

Bei der Verwendung starrer Segmente sind fiir die Variation der Lippendicke
komplexe Mechaniken erforderlich. Eine Moglichkeit besteht darin, die Lippe
axial und iber den Umfang zu segmentieren. Die Dicke der segmentierten
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Lippe lasst sich anschlieBend durch Rotieren der Lippensegmente verdndern.
Auch das Verschieben sich radial tiberlappender Lippensegmente kann als eigen-
stindige Variante genutzt werden. Eine weitere Moglichkeit besteht in der
Verwendung rotierender Segmente, die mit einem geschlossenen Vorderkanten-
ring verbunden sind. Bei dieser Variante ist jedoch die Festlegung auf genau einen
Vorderkantendurchmesser erforderlich.

Bei allen genannten Varianten der Lippendickenvariation treten mindestens
in einem Betriebszustand Stufen und Spalte im Bereich der Vorderkante auf,
insbesondere bei der simultanen Variation des Vorderkantenquerschnitts. Der
Spaltentstehung kann durch Abdichtungen entgegengewirkt werden. Bei einer
Variation des Vorderkantenquerschnitts mittels starrer Abdichtelemente miissen
diese iliber Kardan- oder Kugelgelenke mit den Segmenten verbunden werden, da
hierbei eine Bewegung um zwei Achsen erforderlich wird [314, S. 87-90], [315,
S. 105-106]. Wird hingegen eine elastische Abdichtung genutzt, unterliegt diese
groflen Beanspruchungen in mehrere Richtungen. Beide Varianten hitten einen
negativen Effekt auf Komplexitit und Lebensdauer. Die Umsetzungsmoglichkei-
ten der Lippenvariation und Abdichtung sowie deren Auswahl werden detailliert
in Abschnitt 4.5.1 vorgestellt.

Langenvariation

Kleinere Variationen der Einlasslinge sind als Nebeneffekt bei der Verringe-
rung der Konturwolbung erreichbar. Signifikante Lingenvariationen des Einlasses
erfordern hingegen stets das Ausfahren einander zuvor iiberlappender Kompo-
nenten gemif des Teleskopprinzips. Diese Uberlappung geht mit einer zusitzlich
erforderlichen Masse und Komplexitit einher.

4.3 Konzeptphase

Die Identifikation prinzipiell geeigneter Konzepte ist von grofer Bedeutung fiir
die weitere Konzeptstudie, da Fehler hierbei im weiteren Verlauf nicht oder nur
unter erheblichem Aufwand behoben werden konnen [260, S. 341]. Erprobte
Technologien bieten hierfiir Sicherheit, laufen allerdings Gefahr, nicht das volle
Potenzial einer Technologie auszuschdpfen [260, S. 342]. Bei innovativen Umset-
zungen kann das Potenzial, auf Kosten eines erhohten Entwicklungsrisikos,
womoglich besser ausgeschopft werden [260, S. 342].

Nachfolgend werden die intuitive und die methodische Erstellung der Kon-
zeptvarianten beschrieben. Danach erfolgt die Vorstellung der erstellten Kon-
zepte und deren Vorauswahl anhand der Bewertung ihrer prinzipiellen Eignung.
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Die prinzipiell geeigneten Konzepte wurden im Anschluss zu Konzeptgruppen
zusammengefasst. Diese Konzeptgruppen werden beschrieben und die anschlie-
Bende vorldufige Systemsicherheitsanalyse, basierend auf den zuvor identifizierten
geféahrlichen Funktionsausfillen, wird vorgestellt.

4.3.1 Konzepterstellung

Intuitive Konzeptfindung

Zu Beginn der Konzepterstellung wurden in vier Brainstorming-Sitzungen mit
jeweils zwei bis acht Luftfahrtingenieuren erste Losungsideen erarbeitet. Die
jeweiligen Sitzungen wurden ergebnisoffen durchgefiihrt, um ein moglichst breit
gefichertes Losungsspektrum abzudecken.

Fiir das ergebnisoffene Generieren von Konzeptideen wurde den Sitzungsteil-
nehmern die zuvor definierte Aufgabenstellung dargelegt. Weiterhin wurden keine
umzusetzenden Geometrien vorgegeben. Als Orientierung konnten bei Bedarf die
Geometrien gemif3 Abbildung 1.1 sowie Abbildung 4.1 genutzt werden. Dadurch
wurde der Ergebnisraum bei der Ideenfindung maximiert. Diese Vorgehensweise
resultierte in der Ermittlung zahlreicher verschiedener Losungsideen, die am Ende
dieses Teilkapitels vorgestellt werden.

Methodische Konzeptfindung

Zusitzliche Losungsideen wurden mit der Methode des morphologischen Kastens
erarbeitet. Hierbei wurden die zuvor identifizierten Funktionen und Losungsprin-
zipe zusammengefasst, vgl. Tabelle 4.3. Durch Kombinieren der Losungsprinzipe
fiir die jeweiligen Funktionen konnten weitere Konzepte erstellt werden. Bei
dieser Erstellung war zu beriicksichtigen, dass einzelne Teillosungen nicht unein-
geschrinkt miteinander kombinierbar sind. Beispielsweise ist die Kombination
eines HeiBlufteisschutzsystems mit einem hydraulischen Aktor zu vermeiden, um
die Feuergefahr innerhalb des Einlasses zu minimieren, vgl. Abschnitt 4.1.3.

Identifizierte Konzepte

Durch die beschriebene Herangehensweise wurden insgesamt 30 Konzepte fiir
variable Einldsse identifiziert. Diese Konzepte sind in Tabelle 4.4 aufgelistet.
Zusitzlich erfolgt die Angabe der variierbaren geometrischen Parameter:

Einlassquerschnittsfliche (A),
Vorderkantenrundung (R),
Profillange (L) und/oder
Profildicke (T),
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Tabelle 4.3 Morphologischer Kasten fiir variable Einldsse

Funktion Losungsansatz 1 | Losungsansatz 2 Losungsansatz 3
Vereisungsschutz HeiBluft Elektrothermisch Elektromechanisch
Larmreduktion Herkommliche Gegenschall Elastische Akustik-
Akustik- auskleidungen
auskleidungen
Strukturelle Bauweise | Versteifungsringe | Monolithische Fachwerkbauweise
Bauweise
Variationsmechanis- Verschiebung Elastische Oberfla- Aerodynamische
mus starrer Segmente | chenverformung Grenzschichtbeein-
flussung
Stellsystem Elektromechani- | Elektrohydraulische | Unkonventionelle
sche Aktoren Aktoren
Aktoren
Konturerfassung Differentialtrans- | Drehwinkelgeber Optische Erfassung
formatoren

und auf welchem Losungsprinzip die Geometrievariation basiert:

Verschieben/Rotieren fester Segmente einer geschlossenen Kontur (F),
elastisches Verformen des Oberflichenmaterials (E),

Bewegen von Vorkorpern/Klappen/Rampen/Konen (V) und/oder
aerodynamisches Beeinflussen der Stromungsgrenzschicht (G).

Dariiber hinaus konnen Anhang A .4 alle zugehorigen Konzeptskizzen enthommen
werden. Eine Beschreibung der Funktionsweise eines Grofteils dieser Konzepte
ist in der Arbeit von Pauly [312, S. 27-80] vorzufinden.

Unter den identifizierten Konzeptideen dhneln einige bereits patentierten Ideen,
vgl. Abschnitt 2.4.2. So findet das Kippen des Einlasses, vgl. Abbildung 2.28,
Anwendung in Konzept 23, vgl. Abbildung A.23. Konzept 20 (Abbildung A.20)
greift das radiale Verschieben eines Halbrings auf. Auch das Rotieren des Ein-
lasses oder eines Anteils, vgl. Abbildung 2.29, spiegelt sich in den Konzepten
5 (Abbildung A.5), 6 (Abbildung A.6), 19 (Abbildung A.19) und 24 (Abbil-
dung A.24) wider. Das Teleskop-Prinzip, vgl. Abbildung 2.30 links, ist in den
Konzepten 16 (Abbildung A.16) und 21 (Abbildung A.21) wiederzufinden. Auch
das Prinzip des axialen Ausfahrens von Lippe oder Profilen, vgl. Abbildung 2.30
mittig bzw. rechts, wird in Konzept 7 (Abbildung A.7) verwendet. Radial versetzte
Stromungsprofile, vgl. Abbildung 2.31 links, sind in variabler Form in Konzept
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17 (Abbildung A.17) und in starrer Form in Konzept 27 (Abbildung A.27) vor-
gesehen. Offnungsklappen, vgl. Abbildung 2.31 rechts, werden in Konzept 11
(Abbildung A.11) eingesetzt. In Konzept 25 (Abbildung A.25) wird das Prinzip
der Wirbelgeneratoren aufgegriffen.

Die aktive Grenzschichtbeeinflussung, vgl. Abbildung 2.33, kommt in Form
von Grenzschichtabsaugung in Konzept 26 (Abbildung A.26) und als Einblasen
in die Grenzschicht in Konzept 28 (Abbildung A.28) zum Einsatz.

Die Konzepte 1 (Abbildung A.1), 2 (Abbildung A.2), 8-10 (Abbildung A.8-
Abbildung A.10) und 22 (Abbildung A.22) entsprechen grundlegend dem Prinzip
der Verschiebung starrer Segmente, vgl. Abbildung 2.32. Die Konzepte 3 (Abbil-
dung A.3), 4 (Abbildung A.4), 12-15 (Abbildung A.12-Abbildung A.15), 18
(Abbildung A.18), 29 (Abbildung A.29) sowie 30 (Abbildung A.30) verwenden
vorwiegend elastisch verformbare Oberflichenmaterialien fiir die Konturvariation.
Unterschiede zwischen den jeweiligen Konzepten sowie existierenden Paten-
ten liegen beispielsweise in den Bereichen der moglichen Konturvariation, der
Gestaltung der Vorderkante oder der Kinematik.

4.3.2 Konzeptvorauswahl

Die identifizierten Konzeptideen wurden entsprechend ihrer Erfiillung der quali-
tativen Ausschlusskriterien aus Abschnitt 4.1.4 bewertet, vgl. Tabelle 4.5. Bei der
Bewertung der Konzepte wurde deren Erfiillung der Kriterien

hohe Sicherheit (S),

grole Geometrievariation (V),

geringe Beeintrichtigung der Umstromung (A),
geringe Komplexitit (K) und

gute Integrierbarkeit (I)

unterschieden in

e Dbereits erfiillt (2),
e perspektivisch erfiillbar (1) und
e nicht erfiillbar (0).
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Tabelle 4.5 Bewertung der Konzepte zur Vorauswahl

ID | Konzept S \% Ergebnis

1 Ausdrehen starrer Innenkontursegmente | 1 1 Geeignet
durch radiale Aktoren

2 Ausdrehen starrer Innenkontursegmente | 1 1 Geeignet
durch axialen Stellring

3 Aufblasen eines elastischen Balgs im 0 1 Ungeeignet
Bereich der Lippe

4 Verformen einer elastischen Lippe durch | 0 1 Ungeeignet
axiale Stellglieder
Rotation eines Innenrings 1 Ungeeignet

6 Rotation des gesamten Einlasses 1 Ungeeignet
Axial verfahrbare Einlasslippe mit 1 Ungeeignet
Nebenstromspalt

8 Axial verfahrbare verzahnte Ringe zur 1 0 Ungeeignet
Lingenvariation

9 Segmentierte Lippe und radial 1 1 Geeignet
verschiebbare Kontursegmente

10 | Verschieben miteinander verketteter 1 2 Geeignet
AuBenkontursegmente

11 | Ausfahrbare 1 1 Ungeeignet
Nebenstromoffnungsklappen

12 | Abrollen einer flexiblen Haut durch 0 1 Ungeeignet
Stabmechanismus

13 | Dehnen einer flexiblen Haut durch 0 1 Ungeeignet
Stabmechanismus

14 | Verformen einer flexiblen Haut durch 1 1 Geeignet
drehbare Lippensegmente

15 | Verformen einer flexiblen Haut durch 0 1 Ungeeignet
verfahrbaren Ring

16 | Teleskopprinzip zur Lingenvariation 1 0 Ungeeignet

17 | Radial verschiebbare Ringsegmente Ungeeignet

18 | Dehnen einer flexiblen Haut durch 2 1 Geeignet
verfahrbaren Vorderkantenring

19 | Rotation eines verstaubaren Innenrings | 1 Ungeeignet

20 | Radiales Verschieben eines Halbrings 1 0 Ungeeignet

(Fortsetzung)
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Tabelle 4.5 (Fortsetzung)

ID | Konzept S |V |A |[K |I Ergebnis
21 | Axial verfahrbare Vorderkante ohne 1 0 1 1 1 Ungeeignet
Nebenstromspalt
22 | Drehbare segmentierte Vorderkante 1 2 1 1 1 Geeignet
23 | Kippbarer Einlassring 1 Ungeeignet
24 | Aktivierbare Stromungskanile in der 0 0 2 2 Ungeeignet
Vorderkante
25 | Radial ausfahrbare Wirbelgeneratoren 1 1 0 2 2 Ungeeignet
26 | Zuschaltbare Grenzschichtabsaugung 1 1 1 1 1 Geeignet
27 | Starre radial versetzte Tandemprofile 1 0 |0 1 2 | Ungeeignet
28 | Zuschaltbare Grenzschichteinblasung 1 1 1 1 1 Geeignet
29 | Zwei-Wege-Formgedichtnismetallhiille | 1 1 1 1 0 Ungeeignet
30 | Dehnen einer flexiblen Haut durch 1 1 1 1 1 Geeignet
Stiitzstruktur

Zellwerte: Kriterium wird bereits erfiillt (2), perspektivisch erfiillbar (1), nicht erfiillbar
0

Der geringe Detailgrad der Konzepte aufgrund des friihen Entwicklungsstadiums
wurde bei der Bewertung beriicksichtigt. Aus diesem Grund gilt eine Konzept-
variante nur dann als ungeeignet, wenn sie mindestens eines dieser Kriterien
perspektivisch nicht erfiillen kann.

Um eine moglichst objektive Vorauswahl zu ermdglichen, fiihrten sechs Luft-
fahrtingenieure die Bewertung unabhéngig voneinander durch. Bei voneinander
abweichenden Bewertungsergebnissen wurde eine gemeinsame Losung gefunden.
Der verbleibende subjektive Einfluss bei der Konzeptbewertung wird durch die
gewichtete Punktbewertung im spiteren Verlauf vermindert.

Konzepte, deren Vorderkante aus einem elastischen, weichen Material besteht,
wiirden bei moglichen Vogelschldgen oder Erosionseinfliissen mit groler Wahr-
scheinlichkeit versagen. Dies kann groBere Sicherheitsrisiken nach sich ziehen,
weshalb diese Konzepte aussortiert wurden. Dies betrifft die Konzepte 3, 4, 12,
13, 15 und 24. Hingegen wurden Konzepte, die in einer Ausweisung des Einlasses
als Feuerzone resultieren wiirden, mit perspektivisch erfiillbar bewertet, da dieses
Risiko durch konstruktive Mainahmen beherrschbar ist. Hierzu ist beispielsweise
Konzept 1 zu zéhlen.

Ein geringes aerodynamisches Einsparpotenzial wire die Folge einer zu gerin-
gen Geometrievariation durch das Konzept. Aus diesem Grund wurden Konzepte,
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die ausschlieBlich die Einlasslage (5, 6 und 23), die Einlassldange (8, 16, 21), nur
einen Einlasssektor (20) oder keine geometrischen Parameter variieren kdnnen
(27), aussortiert.

Die Umstromung von Klappen und Profilen, die aus der Einlasskontur her-
ausstehen, fiihrt zu einer stark turbulenten Umstromung. Aufgrund der negativen
Folgen fiir das Einlassdruckverhiltnis und die Larmbelastung infolge der Turbu-
lenzen wurde von diesen Konzepten abgesehen. Hierzu gehoren die Konzepte 7,
11, 17, 24, 25 und 27.

Die abschlieBende Komplexitit eines Konzeptes ist zu diesem frithen Zeitpunkt
sehr schwer zu beurteilen. Jedoch wurden hierbei Konzepte ausgeschlossen, die
den gesamten Einlass oder einen Innenring rotieren (5, 6 und 19) oder die eine
aufwendige Stiitzmechanik fiir die flexible Vorderkante erfordern (12 und 13).

Eine Integrierbarkeit in den Einlass wird allen Konzepten bis auf Konzept
29, das eine Zwei-Wege-Formgedichtnismetallhiille verwendet, zugetraut. Dieses
Konzept weist einen hohen Bauraum- und Energiebedarf auf. Zudem erfor-
dert es eine komplexe Temperaturregelung fiir das breite Spektrum moglicher
auftretender Umgebungstemperaturen.

Dariiber hinaus offenbaren die Ergebnisse der Konzeptvorauswahl, dass noch
keine ideale Losung gefunden wurde. Wihrend der Bewertung wurden zahlreiche
Schwachstellen der jeweiligen Konzepte identifiziert und zugleich Losungsmog-
lichkeiten erarbeitet. Weiterhin wurden Konzepte mit dhnlichen Losungsprinzipen
zusammengefasst und teilweise miteinander kombiniert, um zuséitzliche Konzepte
zu generieren. Dadurch entstanden Konzeptgruppen, die im weiteren Verlauf der
Konzeptstudie detailliert untersucht wurden, um das bestgeeignete Losungsprinzip
fiir die Geometrievariation von Triebwerkseinldssen zu identifizieren. Die jewei-
ligen Konzeptgruppen beschreiben Konzepte zur Variation der Einlassgeometrie
durch

e Verschieben starrer Komponenten einer segmentierten Kontur und/oder Vor-
derkante (1, 2, 9, 10 und 12),

e Verformen eines elastischen Oberflichenmaterials (14, 18 und 30), sowie

e aerodynamische Grenzschichtbeeinflussung (26, 28).

4.3.3 Konzeptgruppen

Nachfolgend wird die prinzipielle Funktionsweise der jeweiligen Konzeptgrup-
pen anhand eines Beispielkonzepts vorgestellt. Zudem werden die grundlegenden
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Herausforderungen bei der Umsetzung sowie die Vorteile der jeweiligen Gruppen
erldutert.

Detaillierte Herausforderungen der Konzeptgruppen werden mit den Ergeb-
nissen der vorldufigen Systemsicherheitsanalyse und der Analyse von Fehlern
gemeinsamer Ursachen in den anschliefenden Kapiteln beschrieben. Basierend
auf diesen Ergebnissen werden darauffolgend die Integrationsstudien zur Auswahl
der jeweiligen Losungen fiir Stellsystem, Vereisungsschutz und Lirmminderung
préasentiert, vgl. Abschnitt 4.4.2. Aus diesem Grund werden fiir diese genannten
Funktionen bei den nachfolgenden Konzeptgruppen keine oder nur exemplarische
Losungsmoglichkeiten angegeben.

Verschieben starrer Komponenten

Ein Konzept aus der Gruppe, bei der die Einlassgeometrie durch Neupositio-
nierung starrer Segmente der Auflenhiille angepasst wird, ist in Abbildung 4.12
veranschaulicht. Dieses Konzept basiert auf einer Kombination und Weiterent-
wicklung der Konzepte 2 (Abbildung A.2) und 10 (Abbildung A.10).

Schnittansicht der Seitenansicht _
Legende:
1 - Elektromotor
2 - Getriebe
3 - Gewindetriebspindel und -mutter
4 - Stellstab
5 - Einlasssegmente
i g 6 - Flexible Abdichtung
Schneller Reiseflug ( § o Lo Aoa
'////I/I////////////////{{{/I X
Py 8 - Zapfluftleitung
9 - Akustische Auskleidung

Abbildung 4.12 Geometrievariation durch Verschieben starrer Segmente

Das vorgestellte Konzept variiert die Innen- und AuBenkontur des Einlasses
durch axiale Bewegung eines Stellglieds. Dieses Konzept findet zudem Verwen-
dung im ersten von zwei Funktionsdemonstratoren, vgl. Abschnitt 4.5.4. Als
Stellglied kann beispielsweise die Mutter eines Gewindetriebs (3) genutzt wer-
den, welcher durch einen Elektromotor (1) und ein zwischengeschaltetes Getriebe
(2) angetrieben wird. Durch die axiale Bewegung der Gewindetriebmutter (3) wird
die Lage gelenkig gekoppelter Stellstidbe (4) gesteuert. Die Stellstibe (4) sind wie-
derum gelenkig mit den konturgebenden Einlasssegmenten (5) verbunden, welche
durch die Bewegung ebenfalls ihre Lage verdndern, wodurch die Aulenkontur des
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Einlasses angepasst wird. Im Bereich der Vorderkante verhindert eine elastische
Abdichtung (6) die Entstehung von Spalten zwischen den Kontursegmenten (5)
der Innen- und AuBenseite des Einlasses.

Fir den Vereisungsschutz und die Larmreduktion konnen alle Losungs-
moglichkeiten in Betracht gezogen werden. Jedoch sollten Synergien zwischen
Teilsystemen maximiert und Kombinationen vermieden werden, die zu einem
erhohten Feuerrisiko beitragen konnen.

Mit dem beschriebenen Konzept konnen relevante Stromungsquerschnitte und
die gewiinschte Einlassdicke eingestellt werden. Ermdglicht wird diese Variation
durch die Segmentierung des Einlasses tiber den Umfang, vgl. Abbildung 4.8
in Abschnitt 4.2.4. Die Segmentierung der Kontur iiber den Umfang ist das
Hauptmerkmal der gesamten vorliegenden Konzeptgruppe. Die Entstehung von
Umfangsspalten wird mittels geradliniger Segmentverlingerungen umgangen, vgl.
Abbildung 4.11. Dabei sollte die Ansammlung von Schmutz und Eis zwischen den
Segmenten vermieden werden, um die Funktionsfdhigkeit des variablen Einlasses
nicht zu gefdhrden.

Aufgrund des festen Radius der Segmente kann nur fiir einen Flugzustand
eine exakte Kreisquerschnittsflache eingestellt werden. Durch eine Erhohung der
Anzahl der Umfangssegmente kann eine nahezu kreisrunde Geometrie erreicht
werden. Dies resultiert in einer gleichférmigeren Fananstromung, erhoht jedoch
auch die Komplexitit des Systems.

Ein groBerer Variationsbereich der genannten Geometrieparameter als im
vorgestellten Konzept kann durch eine zusitzliche axiale Segmentierung der
Auflenkontur realisiert werden. Diese ist beispielsweise bei den Konzepten 9
(Abbildung A.9) und 10 (Abbildung A.10) vorgesehen. Damit einhergehend sind
jedoch auch eine erhohte Bauteilanzahl, eine hohere Komplexitit sowie mehr
Spalte zwischen den Segmenten, wodurch die Zuverldssigkeit negativ beeinflusst
werden kann.

Andere Konzepte dieser Konzeptgruppe konnen zusitzlich die Lénge des
Einlasses anpassen, beispielsweise durch Nutzung des Teleskopprinzips. Die
Anpassung der Einlasslinge ermoglicht zwar bessere aerodynamische Eigen-
schaften, erfordert jedoch zugleich eine erhohte Masse und Komplexitit der
Konstruktion.

Durch die Variation der Kontur verdndert sich die Lage von Komponenten
und der vorhandene Bauraum innerhalb des Einlasses. Ublicherweise unbeweg-
liche Komponenten, wie Kabel und Rohrleitungen, kdnnen dadurch zusétzlichen
Beanspruchungen ausgesetzt sein. Um Beschiddigungen dieser Komponenten zu
vermeiden, werden sie flexibel gestaltet und ein Mindestabstand zwischen den
Komponenten zur Vermeidung von Kollisionen vorgesehen.
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Verformen eines elastischen Oberflichenmaterials

Ein Vertreter der Konzeptgruppe, die die Einlassgeometrie durch Verformung
eines elastischen Oberflichenmaterials anpasst, ist in Abbildung 4.13 dargestellt.
Hierbei handelt es sich um eine Weiterentwicklung von Konzept 14, vgl. Abbil-
dung A.14, bei der sowohl die Einlassdicke, relevante Stromungsquerschnitte als
auch die Liange angepasst werden konnen. Bei diesem Konzept wird die Antriebs-
energie eines Elektromotors (1) iiber ein Getriebe (2) und einen Gewindetrieb (3)
in eine Axialbewegung der Gewindetriebmutter umgewandelt. Durch die axiale
Bewegung der Gewindetriebmutter wird das elastische Oberflaichenmaterial des
Einlasses (5) durch Stellstidbe (4) verformt. Weiterhin dreht sich die Vorderkante
(6) durch die Axialbewegung der Stellstibe (4) in eine Position, die fiir die vor-
herrschende Flugphase geeignet ist. Gleichzeitig dienen die Stellstibe (4) als
Stiitzstruktur, die die Geometrie der elastischen Oberfldche (5) und die Lage der
Vorderkante (6) sicherstellt.

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Legende:

1 - Elektromotor

2 - Getriebe

3 - Gewindetriebspindel und -mutter
4 - Stellstab

5 - Flexibles Oberflachenmaterial

6 - Segmentierte Metallvorderkante
7 - Statische Gondel

Abbildung 4.13 Geometrievariation durch elastische Oberflichenverformung

Die Vorderkante dieses Konzepts ist aus Aluminium gefertigt, um Bean-
spruchungen wie Erosion und Vogelschldgen standzuhalten. Zusitzlich ist die
Vorderkante iiber den Umfang segmentiert, um die Anpassung des Eintritts-
querschnitts und der Lippendicke zu ermoglichen. Zwischen diesen Segmenten
sind wiederum komplexe Abdichtelemente erforderlich [314, S. 87-90], vgl.
Abschnitt 4.2.4. Bei Verwendung einer starren Lippe ist eine groere Anpassung
des Eintrittsquerschnitts nicht moglich, jedoch kann dadurch die strukturelle Sta-
bilitdt deutlich gesteigert und die Komplexitit signifikant gesenkt werden, vgl.
Konzept 18 (Abbildung A.18).

Als elastisches Oberflichenmaterial konnen Elastomere, elastisch verform-
bare Verbundwerkstoffe oder intelligente Werkstoffe verwendet werden, vgl.
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Abschnitt 2.4.3. Fiir die Verformung des Materials sind stets Stell- und Stiitzme-
chanismen oder bei Verwendung intelligenter Werkstoffe die Erzeugung externer
Reize erforderlich.

Eine Segmentierung der elastischen Oberfliche {iber den Umfang der Kontur
ist nicht vorgesehen. Daher muss das elastische Material auch in Umfangsrichtung
belastbar und anpassbar sein. Daraus ergeben sich anspruchsvollere mechanische
Anforderungen an das flexible Material, die im MorphElle-Projekt beispielsweise
durch eine elastische Verbundmaterialhaut erfiillt werden sollten [23], [24], [26].

Dariiber hinaus kann die Lebensdauer der elastischen Materialien stark einge-
schrinkt sein. Dies begriindet sich aus der zyklischen Verformung in Kombination
mit den auftretenden Beanspruchungen, z. B. Erosion, und den Umgebungsbedin-
gungen in der Luftfahrt, z. B. Temperaturen. Folglich konnen Beschichtungen fiir
Erosionsbestindigkeit, Blitzschutz, Isolierung und Vereisungsschutz erforderlich
werden. Weiterhin ist eine Stiitzstruktur zur Aufnahme von Vogelschlagbelastun-
gen erforderlich.

Ein moglicher Lebensdauereinfluss durch einen Temperatureintrag bei Verwen-
dung von HeiBlufteisschutzsystemen oder elektrothermischen Eisschutzsystemen
ist zu untersuchen. Dadurch miissen ggf. Eisschutzsysteme mit geringerem Erpro-
bungsgrad und hoherer Ausfallwahrscheinlichkeit eingesetzt werden. Andererseits
konnte der Stellmechanismus auch als redundantes elektromechanisches Eis-
schutzsystem im Fall einer Fehlfunktion des Primérsystems eingesetzt werden,
indem er die Kontur minimal variiert.

Da konventionelle starre akustische Auskleidungen eine Konturanpassung
verhindern, sollten entweder akustische Auskleidungen mit flexiblen Winden
oder die Schallausloschung durch Gegenschall als Lirmminderungsmafinahmen
in Betracht gezogen werden. Auch die Gestaltung von Kabeln und Leitun-
gen ist flexibel durchzufiihren und Kollisionen zwischen Komponenten sind zu
vermeiden.

Der Hauptvorteil dieser Gruppe ist die spalt- und stufenfreie Oberflache, da
diese aus einem Stiick gefertigt werden kann. Die Limitierungen dieser Konzept-
gruppe liegen in der Notwendigkeit einer tragenden Struktur zur Sicherstellung,
dass die Geometrie im gewiinschten Zustand verbleibt, sowie in der reduzierten
Lebensdauer des elastischen Oberflichenmaterials. Weiterhin bedarf der Schutz
vor Vereisung und die Minderung des Fanldrms erhohter Aufmerksamkeit.

Aerodynamische Grenzschichtbeeinflussung
Von den in Abschnitt 2.4.2 vorgestellten Moglichkeiten zur Vermeidung von
Stromungsablosungen durch Grenzschichtbeeinflussung verbleiben nach der Kon-
zeptvorauswahl lediglich zwei aktive Varianten durch
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e Absaugen der Grenzschicht und
e tangentiales Einblasen in die Grenzschicht, vgl. Abbildung 2.33.

Die erste Variante wird in Konzept 26 eingesetzt und scheidet bzw. saugt die ver-
zogerte Stromungsgrenzschicht durch Absaugschlitze in der Einlasshiille ab, vgl.
Abbildung A.26. Die abgesaugte Luft der Stromungsgrenzschicht kann gleichzeitig
zur Ventilation der Triebwerksgondel verwendet werden. Das Prinzip der Grenz-
schichtabsaugung findet in der Luftfahrt bereits vielfach Anwendung [328], [329].

Bei der zweiten Variante, dem Grenzschichteinblasen, wird die Geschwindig-
keitsdifferenz zwischen Wand und Stromung durch tangentiales Einblasen in die
Grenzschicht minimiert, vgl. Konzept 28 (Abbildung A.28). Die grof3te Herausfor-
derung bei diesem Konzept besteht darin, bei jeder Flugbedingung die geeignete
einzublasende Luftmenge mit geeigneter Geschwindigkeit, Druck und Temperatur
zu bestimmen und dabei eine hohe Gleichférmigkeit der Fananstromung einzustel-
len. Geringfiigige Fehler hierbei konnen zu Strémungsablosungen oder zur Beschi-
digung des Verdichters aufgrund erhohter Temperaturen fiihren, was gefahrliche
Ereignisse zur Folge haben kann. Daher ist auch der Schutz der Einblasschlitze vor
Verblockung durch Vereisung oder andere Einfliisse von groer Bedeutung.

Abgesehen von den verschlieBbaren Absaug- bzw. Einblasschlitzen weisen die
Konzepte eine stufen- und liickenlose Oberfliche auf, was sich positiv auf die aerody-
namischen Kennwerte des Einlasses auswirkt. Beide Varianten dieser Konzeptgruppe
verwenden eine starre Einlassgeometrie mit minimalen Abmessungen und somit
minimaler Masse. Hierfiir wird die aerodynamisch ideale Geometrie fiir den schnel-
len Reiseflug gewihlt, vgl. Abschnitt 2.2.1. Bei langsamem Flugzustinden mit den
zugehorigen Fangstromrohren werden Stromungsablosungen durch die zuschalt-
bare Grenzschichtbeeinflussung vermieden. Diese wird iiber die axial und iiber den
Umfang im Einlass verteilten Absaug- bzw. Einblasschlitze ermoglicht. Die ideale
Verteilung dieser Schlitze ist in spdteren Entwicklungsphasen zu ermitteln.

Die Konzepte erlauben den Einsatz konventioneller akustischer Auskleidungen
und Eisschutzsysteme. Zudem wird die Verwendung eines groflen und schweren
Stellmechanismus einschlieBlich Aktorik vermieden. Allerdings ist fiir das Offnen
und Schliefen der Absaug- bzw. Einblasschlitze eine Regelung erforderlich, bei-
spielsweise iiber elektrisch ansteuerbare Ventile. Das Offnen und SchlieBen der
Schlitze muss mithoher Zuverldssigkeiterfolgen, daeine Fehlfunktion der jeweiligen
Schlitze zu einer ungleichférmigen Fananstromung fiithren und letztlich gefihrli-
che Ereignisse auslosen kann. Daher sind die Schlitze vor Schmutz, Feuchtigkeit,
Fremdkorperschdden sowie Vereisung zu schiitzen. Dariiber hinaus miissen ver-
sagenssichere Konstruktionsprinzipien, z. B. Redundanz, verwendet werden, um
Stromungsablosungen im Fehlerfall zu vermeiden. Zudem muss die wesentlich
diinnere Einlassgeometrie weiterhin Vogelschligen standhalten konnen.



166 4 Durchfuhrung der Konzeptstudie

4.3.4 Fehlerbaumanalyse

Basierend auf den Ergebnissen der Gefahrdungsanalyse waren Fehler zu analysie-
ren, die zur Einstellung einer unerwiinschten Geometrie bei mehreren Triebwer-
ken fithren konnten, vgl. Abschnitt 4.2.3. Hierfiir wire die mogliche Folge mit
den groBtmoglichen Auswirkungen der Schubverlust des Flugzeugs. Die Fehler-
baumanalyse beinhaltet die Ermittlung und logische Verkniipfung aller Ausfille,
die zu diesem Ereignis fiihren konnen [273, S. 167].

Zu einem sicherheitskritischen Schubverlust des Flugzeugs fiihren nur Ereig-
nisse, bei denen mindestens zwei der Triebwerke deutlich vom geforderten Wert
abweichenden Schub erzeugen. Der Leistungsausfall eines einzelnen Triebwerks
hingegen wire durch das verbleibende Triebwerk bzw. je nach Flugzeugbauart die
verbleibenden Triebwerke zu kompensieren.

Die Ursachen fiir den Schubverlust eines Triebwerks konnen vielfiltiger Natur
sein. Beispiele hierfiir sind

ausbleibende Brennstoffzufuhr,
ein Rotorwellenbruch,

ein Fanschaufelverlust,

ein unkontrolliertes Feuer oder
Verdichterpumpen.

Wie in den vorherigen Kapiteln beschrieben, kann Verdichterpumpen durch eine
unerwiinschte Einlassgeometrie, die nicht fiir die vorherrschende Flugphase geeig-
net ist, hervorgerufen werden. Eine unerwiinschte Einlassgeometrie kann Folge
verschiedener Fehler sein. Moglichkeiten hierfiir sind

Fehler des Stellmechanismus,
Fehler des Kontrollsystems,
Eisansammlungen und
strukturelle Beschddigungen.

Die logische Verkniipfung dieser Fehlerfille mit dem Ereignis des Schubverlusts
ist fiir Konzepte, die ein Aktorsystem mit Feststellmechanismus verwenden, in
Abbildung 4.14 dargestellt.
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Abbildung 4.14 Fehlerbaum fiir den Schubverlust mehrerer Triebwerke

Fehler des Stellmechanismus konnen je nach Konzept beispielsweise ein Ver-
sagen der Aktorik, etwaiger Stellstibe oder eventuell genutzter Ventile sein.
Diese Fehler sollten unabhingig voneinander auftreten und somit nicht zeit-
gleich in mehreren Triebwerken. Dies wird im Rahmen der Analyse von Fehlern
gemeinsamer Ursachen in Abschnitt 4.4.1 gezeigt.

Auch Fisansammlungen und strukturelle Beschddigungen, beispielsweise
durch einzelne Vogelschlige hervorgerufen, sollten nicht zeitgleich mehrere
Triebwerke betreffen. Dies wird einerseits durch das verwendete Eisschutzsys-
tem und andererseits durch die konstruktive Gestaltung gewdhrleistet. Simultane
Einschldage von Vogeln mit mehr als 2 kg Masse auf mehrere Triebwerke konnen
und miissen nicht abgesichert werden [34, 25.631].

Ein Fehler des Kontrollsystems, beispielsweise durch ein fehlerhaftes Stell-
signal, konnte ebenfalls mehrere Triebwerke gleichzeitig betreffen, vgl. Abbil-
dung 2.35. Aufgrund der geforderten niedrigen Eintrittswahrscheinlichkeit eines
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Schubverlusts, ist die Integration einer zusitzlichen Sicherheitsmalnahme ziel-
fiihrend, um die Auswirkungen von Fehlern des Kontrollsystems zu vermindern.

Aus diesem Grund sollten die Konzepte, die ein Aktorsystem verwenden, einen
unabhingig ansteuerbaren Feststellmechanismus in Form eines Verschlusssystems
beinhalten. Die Ansteuerung des Verschlusssystems hat hierbei unabhéngig von
der Ansteuerung des Aktors durch die zugehorige Steuerung zu erfolgen. Das Ver-
schlusssystem konnte beispielsweise zwischen Motor und Getriebe integriert sein
und somit die Bewegung des Aktors durch ein fehlerhaftes Stellsignal verhindern,
vgl. Abbildung 4.15. Auf diesem Weg wird das Einstellen einer unerwiinschten
Geometrie und die Moglichkeit des Schubverlusts vermieden.

Flugbedingungen, l

Schubhebelstatus
Flugzeugsteuerung
Soll-Wert l
Ist-Wert
» Aktorsteuerung

Stellsignal i

r Dreiphasen- :
hselst
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:Aktor l_Kraﬁ, Weg :
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Abbildung 4.15 Elektromechanischer Aktor mit Feststellmechanismus
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Weitere Losungsansitze fiir die redundante Sicherstellung der Ansteuerung
von Aktoren in Luftfahrtsystemen werden von Rossow et al. [77, S. 748-749]
und Grasselt [54, S. 94] vorgestellt. Hierzu zéhlt beispielsweise die Verwendung
unterschiedlicher Energiequellen und Transportwege.

Fiir die Konzeptgruppe der aerodynamischen Grenzschichtbeeinflussung ist der
gewihlte Ansatz eines unabhingigen Feststellmechanismus aufgrund der einge-
setzten elektrisch angesteuerten Ventile nicht zielfiihrend. Eine Losungsmoglich-
keit fiir diese Konzeptgruppe besteht darin, im Rahmen von Tests nachzuweisen,
dass auch die aerodynamisch ungiinstigste Geometrie des Systems, die gleich-
zeitig der Geometrie beim Ausfall der Grenzschichtbeeinflussung entspricht, bei
allen moglichen Flugzustinden funktionsfihig ist [34, 25.941]. Dies impliziert,
dass die Funktionalitit der Uberschallgeometrie auch bei Startbedingungen nach-
zuweisen ist. Durch diesen Ansatz wiirde das aerodynamische Einsparpotenzial
dieser Konzeptgruppe voraussichtlich signifikant verringert werden. Ein alternati-
ver Ansatz hierzu wire die doppelte Ausfithrung und unabhingige Ansteuerung
aller vorhandenen Absaug- bzw. Einblasschlitze.

4.4 Vorentwurf der Konzeptgruppen

Um die Konzeptgruppe, die am besten fiir eine Umsetzung variabler Einlédsse
geeignet ist, zu identifizieren, waren weitere Analysen erforderlich, deren Ergeb-
nisse nachfolgend vorgestellt werden. Dies erfolgt zuerst fiir die Analyse von
Fehlern gemeinsamer Ursachen (CCA), bestehend aus

e der Analyse besonderer Risiken (PRA),
e der Zonensicherheitsanalyse (ZSA) sowie
e der Analyse redundanziiberbriickender Fehler (CMA).

Danach wird die Identifikation geeigneter Teilsysteme, insbesondere fiir den
Schutz vor Vereisung, erldutert. AnschlieBend wird der mogliche Funktions-
umfang der jeweiligen Konzeptgruppen, basierend auf den idealen und den
umsetzbaren Einlassgeometrien, présentiert. Die gesammelten Ergebnisse der
durchgefiihrten Analysen erméglichten eine abschlieBende Bewertung der jewei-
ligen Konzeptgruppen, wodurch eine Konzeptgruppe fiir weiterfiihrende Untersu-
chungen ausgewihlt werden konnte.
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4.4.1 Analyse von Fehlern gemeinsamer Ursachen

Analyse besonderer Risiken

Zahlreiche der in Abschnitt 3.2.4 aufgelisteten besonderen Risiken, wie beispiels-
weise Hagelschlag, haben einen vergleichbaren Einfluss auf variable wie auf
starre Einldsse. Dennoch konnen die Auswirkungen vereinzelter Risiken durch
die zusitzlichen Komponenten und die verdnderte Bauweise variabler Einldsse
deutlich groBere Ausmafle annehmen. Hierbei sind insbesondere der Einfluss
auf den Variationsmechanismus und die mogliche Segmentierung des Einlas-
ses von Relevanz. Beispielsweise sind die Kontrollsysteme aller Konzeptgruppen
vor elektromagnetischen Interferenzen zu schiitzen, um gefdhrlichen Ereignissen
vorzubeugen.

Fir die Konzepte, welche die Einlassgeometrie durch Bewegung starrer
Segmente anpassen, gehoren zusitzlich Eis, Reibung zwischen beweglichen Bau-
teilen, Vogelschlag und Blitzschlag zu den bedeutenden Risiken. Mogliche daraus
resultierende Ereignisse, die Schwere der jeweiligen Folgen und die daraus abge-
leiteten Anforderungen an die Eintrittswahrscheinlichkeit konnen Tabelle 4.6
entnommen werden.

Tabelle 4.6 Ausgewihlte Ergebnisse der Analyse besonderer Risiken

Risiko | Ereignisse Mogliche Folgen Klassifizie- Erlaubte
rung Ereignisse
pro
Flugstunde
Eis Grof3e Abplatzendes Eis; Gefihrlich <1E-07
Ansammlungen Beschidigungen des Fans; (Hazardous)
auf Einldssen Blockieren des
mehrerer Stellmechanismus;
Triebwerke Stromungsbeeintrichtigungen;
Schubverlust mehrerer
Triebwerke
Vogel- | Einlass eines Beschidigung von Segmenten; | Gefahrlich <1E-07
schlag | Triebwerks Stromungsbeeintrachtigungen; | (Hazardous)
Beschidigungen des Fans;
Schubverlust eines Triebwerks;
Verlust von Segmenten;
Beschidigungen des Leitwerks;
Einschrinkungen der Kontrolle
iiber das Flugzeug

(Fortsetzung)
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Tabelle 4.6 (Fortsetzung)

Risiko | Ereignisse Magliche Folgen Klassifizie- Erlaubte
rung Ereignisse
pro
Flugstunde
Einldsse mehrerer | Zusétzlich Schubverlust Gefihrlich <1E-07
Triebwerke mehrerer Triebwerke (Hazardous)

Blitz- Direkter Einschlag | Beschidigung von Segmenten | Unbedeutend | <1E-03
schlag | auf ein Triebwerk | durch erhthte Temperaturen; (Minor)
Beschidigungen elektrischer
Komponenten, z. B. Aktoren
und Kontrollsysteme, durch
Uberladung;

Verlust der Kontrolle iiber den
Variationsmechanismus;
Schubverlust eines Triebwerks

Rei- Starke Reibung Lebensdauerverringerung; Unbedeutend | <1E-03
bung zwischen Blockieren des (Minor)
beweglichen Ein- | Stellmechanismus;

lasskomponenten | Schubverlust eines Triebwerks
eines Triebwerks

In Abhingigkeit der gewihlten Umsetzungen fiir den Vereisungsschutz und
die Aktorik konnen zusitzliche Risiken, wie austretende Hydraulikfliissigkeit und
Feuergefahr, relevant werden. Die grofite Wahrscheinlichkeit dafiir besteht beim
Kombinieren eines HeiBlufteisschutzssystems mit einem elektrohydraulischen
Aktorsystem.

Wihrend schwere Vereisungsbedingungen, wie gefrierender Regen, mit einer
Wahrscheinlichkeit von 1072 pro Flug auftreten, kénnen normale Vereisungsbe-
dingungen bei jedem Flug eintreffen [34, AMC 25.1419], [53, S. 164]. Daher sind
bei modernen Flugzeugen Eisschutzsysteme stets Bestandteil des Einlasses. Diese
Systeme decken zumeist nur den Bereich der Vorderkante und der Einlasslippe ab.

Bei segmentierten Einlasskonzepten konnen groflere Eisansammlungen auch
im Bereich des Diffusorkanals und der dufleren Beplankung eine Gefahr darstel-
len, indem sie sich zwischen den Segmenten bilden und somit den Stellmechanis-
mus blockieren. Um die Variationsfihigkeit von Einldssen dieser Konzeptgruppe
sicherzustellen, ist folglich eine Erweiterung der vom Eisschutzsystem abge-
deckten Fliche erforderlich. Dies fiihrt zu einer Erhohung des erforderlichen
Energiebedarfs, des technischen Aufwands sowie der anfallenden Betriebskosten.
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Die Wahl des Eisschutzsystems beeinflusst neben der Feuergefahr auch die
Relevanz weiterer Risiken. Bei der Wahl elektrischer Eisschutzsysteme miissen
die Einwirkungen von Blitzschldgen und elektromagnetischen Feldern genauer
untersucht werden. Beim Einsatz von HeiBlufteisschutzsystemen sind die Fol-
gen von Schottwandbriichen und die Leckage von Zapfluftkanilen detailliert zu
untersuchen.

Vogelschldge sind ein bekanntes Risiko in der Luftfahrt. Etwa 37 % der
gemeldeten Vogelschlidge betreffen dabei das Triebwerk oder dessen Einlass [309,
S. 28]. GemidBl CS-25.631 [34] sind Vogelschlige als Extremlasten zu behan-
deln, was plastische Materialverformungen, nicht jedoch das strukturelle Versagen
sicherheitskritischer Komponenten, erlaubt. Es ist sicherzustellen, dass ein ein-
zelner Vogelschlag auf den Einlass nicht zu gefihrlichen Folgen durch starke
Leitwerksbeschddigungen und einen moglichen Kontrollverlust iiber das Flug-
zeug fiihrt, vgl. Tabelle 4.6. Im Rahmen der strukturellen Dimensionierung in
Abschnitt 4.5.2 und Anhang A.6 wird diese Sicherheit nachgewiesen. Dies erlaubt
die Klassifizierung eines Vogelschlags auf ein einzelnes Triebwerk als unbedeu-
tend (Minor). Jedoch erfordert die konstruktive Gestaltung gegen Vogelschlag eine
Erhohung des erforderlichen Bauraums und der Masse eines Konzepts.

In der Europidischen Union wird ein Flugzeug rein statistisch alle 2400 Flug-
stunden von einem Blitz getroffen [53, S. 165]. Negative Auswirkungen dieser
Blitzeinschldge sind durch die Verwendung von temperaturbestindigen Materia-
lien und die Gestaltung des Einlasses als Faraday’schen Kifig zu vermeiden.
Auflerdem miissen elektrische Komponenten geerdet werden.

Die Reibung zwischen den Einlasssegmenten oder anderen beweglichen Kom-
ponenten kann beispielsweise durch Gleitbeschichtungen oder eine lebenslange
Schmierung reduziert werden.

Fiir die Konzeptgruppe der elastischen Oberflichenverformung sind die auftre-
tenden Risiken und deren Folgen groftenteils vergleichbar. Lediglich das Risiko
des Vogelschlags stellt eine groBere Unsicherheit dar, da eine hohere Festig-
keit der Konstruktion die Variationsfihigkeit des elastischen Oberflaichenmaterials
negativ beeinflussen konnte.

Bei der Konzeptgruppe der aerodynamischen Grenzschichtbeeinflussung ist
insbesondere der Schutz der Absaug- bzw. Einblasschlitze vor Verschmutzun-
gen und Eis zu beachten. Andernfalls konnten die Schlitze verstopfen, woraus
gefihrliche Folgen aufgrund von Strémungsablosungen resultieren wiirden.

Zonensicherheitsanalyse
Der erste Schritt der ZSA bestand in der Erstellung von Konstruktions- und Instal-
lationsrichtlinien fiir Komponenten, wie Rohre, Leitungen, Schlduche, Drihte und
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Kabel [57]. Beispielhafte Konstruktions- und Installationsrichtlinien, die aus der
Zonensicherheitsanalyse hervorgehen, umfassen Anforderungen zur Minimierung
von Spannungen, Blockaden und Fliissigkeitsansammlungen sowohl fiir statische
als auch fiir bewegliche Teile. So ist eine Drainage in Bereichen zu installieren,
in denen Fliissigkeitsansammlungen Brinde, Korrosion oder Féulnis verursachen
konnen. Dariiber hinaus sollten redundante Systeme durch einen Mindestabstand
voneinander getrennt werden, um Ereignisse und Ausfille zu vermeiden, die
beide Systeme betreffen. Gleiches gilt fiir Zapfluftleitungen, Stellenergieleitungen
oder Sensorkabel. Die Ansammlung von Staub und Schmutz auf den Kompo-
nentenoberflichen im Inneren der Einlassstruktur ist durch eine Ventilation zu
verhindern.

Der néchste Schritt der ZSA umfasste die Analyse der Einlasszone hinsicht-
lich der Erfiillung der erstellten Richtlinien und moglicher Wechselwirkungen
innerhalb der Zone sowie mit benachbarten Zonen, vgl. Tabelle 4.7. Dabei wur-
den sowohl der reguldre Betrieb als auch Fehlerfille untersucht. Innerhalb der
Einlasszone werden die Auflenhiille, die Versteifungselemente, die Lirmminde-
rungsmafBnahmen, das Eisschutzsystem und der Variationsmechanismus mit ihren
zugehorigen Komponenten unterschieden, vgl. Abbildung 2.10. In Abhéngig-
keit der gewihlten Umsetzungen der Teilsysteme konnen dhnliche Komponenten
mehrfach vorhanden sein, wodurch sich Synergien zwischen den Teilsyste-
men ergeben konnen. Andererseits konnen auch Komponentenpaarungen mit
Wechselwirkungen untereinander auftreten.

Tabelle 4.7 Ausgewihlte Ergebnisse der Zonensicherheitsanalyse

Komponenten Magliche Fehler Magliche Folgen Vorkehrungen

Bewegliche Starke Verlust der Beschichtungen,

Komponenten Verschmutzung, Variationsfiahigkeit; | Ventilation,
eindringende Schubverlust eines | Drainage,
Feuchtigkeit, Triebwerks Minimierung von
Vereisung, Liicken,
Blockieren Eisschutzsystem

Bauteilversagen und

Beschadigung von

Strukturelle

Verlust durch Fan oder Leitwerk; | Dimensionierung,

Vogelschlag, Feuer, | Triebwerksschubver- | Redundante

Druckluftleckage lust; Absicherung gegen
Flugzeugkontroll- Komponentenver-
verlust lust

(Fortsetzung)
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Tabelle 4.7 (Fortsetzung)

Komponenten Mbogliche Fehler Mogliche Folgen Vorkehrungen
Eisschutzsystem Funktionsausfall Schubverlust eines | Enteisung per
Triebwerks Konturvariation
Kabel, Leitungen und | Erhohte Belastungen | Verlust der Flexible Gestaltung,
Rohre durch Variationsfihigkeit; | Mindestabstand
Konturvariation; Schubverlust eines | zueinander, ggf.
Durchtrennen bei Triebwerks redundante
Bauteilversagen Ausfiihrung

HeiBlufteisschutzsys-

Leckage von

Schubverlust eines

Feuerdetektion und

tem und hydraulische | Hydraulikfluid kann | Triebwerks; Feuerloschsystem,
Aktorik auf heile Gefihrliche Feuerschutzwiinde,
Oberfliachen Ereignisse aufgrund | Ventilation,
auftreten und zu eines Drainage,
Feuerentstehung unkontrollierten Ziindtemperatur
fiihren Feuers brennbarer Fluide
>300 °C
Elektrische Schiden durch Schubverlust eines | Uberdruckaus-
Komponenten Leckage von Triebwerks; gleichklappen,
Hydraulikfluid oder | Gefihrliche Ventilation,
Zapfluft Ereignisse aufgrund | Drainage und
eines Hitzeschutz,
unkontrollierten Schottwinde
Feuers

Schiden durch
Feuchtigkeit,
Schmutz, Blitzschlag

Schubverlust eines
Triebwerks

Drainage, Erdung,
Schutz gegen
Wasser und Staub

Analyse redundanziiberbriickender Fehler
Zur Vermeidung voneinander abhingiger Fehlermoglichkeiten wurden mogliche
gleichartige Fehler zu Beginn der CMA durch die Erstellung von Checklisten
identifiziert. Tabelle 4.8 zeigt Beispiele fiir gleichartige Fehler variabler Einlédsse
auf, die wihrend eines Fluges bei mehreren Triebwerken gleichzeitig moglich
sind und somit gefdhrliche Ereignisse verursachen konnen.
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Tabelle 4.8 Ausgewihlte Kategorien und Ursachen gleichartiger Fehler fiir variable Einldsse

Art Unterart Ursache Fehlerbeispiel
Konzeption und Systemarchitektur | Gemeinsame Fehlende Energie fiir
Gestaltung Schnittstellen Eisschutzsystem oder
und Leitungen | Variationsmechanismus
mehrerer Triebwerke
Fehlender Systemausfall aufgrund
Schutz von unzureichender
Komponenten | Anforderungsdefinition
Gemeinsame Simultaner Ausfall des
Software Variationsmechanismus
in mehreren Triebwerken
Technologie Unerprobte, Allgemeine
anfillige Entwicklungsfehler, wie
Technologie unzureichende
Lebensdauer, durch
fehlende Erfahrung
Herstellungsprozess | Hersteller Gemeinsamer | Simultan auftretende
Hersteller Fehler in mehreren

Triebwerken aufgrund
unzureichender
Personalschulung

Diese identifizierten Fehler gilt es, mit Hilfe von Fail-Safe- oder Unabhin-
gigkeitsprinzipen zu vermeiden bzw. deren Auswirkungen auf den Einlass eines
einzelnen Triebwerks einzugrenzen. Mogliche Mittel hierfiir sind Redundanz,
Sicherungssysteme, Uberwachungssysteme, Isolierung und Begrenzungen von

Ausfalleffekten.

Beispielhafte Vorkehrungen, um Abhingigkeiten zwischen Fehlern variabler
Einldsse mehrerer Triebwerke zu vermeiden, sind in Tabelle 4.9 aufgelistet. Es
ist festzuhalten, dass durch diese MaBnahmen die Wahrscheinlichkeit des zeit-
gleichen Auftretens dieser Fehler in mehreren Triebwerken signifikant verringert,
jedoch nicht vollstindig ausgeschlossen werden kann.
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Tabelle 4.9 Vorkehrungen gegen Abhingigkeiten der Einldsse mehrerer Triebwerke

Unterart Fehler Vorkehrungen
Systemarchitektur | Lokale Ereignisse beeintrachtigen | Rdumliche, mechanische und
Pfade vom zentralen elektrische Trennung der
Flugzeugkontrollsystem zu den Leitungen und Kabel zu den
Einlédssen und verhindern variablen Einldssen
Variation mehrerer Einldsse verschiedener Triebwerke
Technologie Allgemeine Entwicklungsfehler, | Wenn moglich, Verwendung
wie zu geringe Lebensdauer, erprobter Technologien;
durch fehlende Erfahrung ausreichende Anzahl Tests
Hersteller Fehlerhafte Montage von Verschiedene Hersteller wihlen;
Komponenten, wodurch mehrere | Prozess- und
Einldsse beeintriachtigt werden Qualititsiiberwachung; in einem
Flugzeug nur Einldsse
unterschiedlicher Chargen
verwenden
Umwelteinfliisse | Vogelschlag auf mehrere Riickfiihrung in
Triebwerke versagenssichere Geometrie;
Vogelvergraimungsmalnahmen
am Flughafen

Erkenntnisse aus der Analyse von Fehlern gemeinsamer Ursachen
Die Ergebnisse der CCA untermauern die Bedeutung der Auswahl des Eisschutz-
und des Stellsystems variabler Einldsse sowie den Schutz vor duleren Einfliissen,
wie Vogel- und Blitzschlag. Dariiber hinaus sind Fehlerabhingigkeiten von Ein-
lassen mehrerer Triebwerke eines Flugzeugs zu vermeiden. Hierfiir eignet sich
insbesondere die Nutzung von Redundanz.

Fiir die Konzeptgruppe, die verschiebbare starre Segmente fiir die Kontur-
variation verwendet, ist eine Erweiterung der Oberfliche, die vor Vereisung zu
schiitzen ist, erforderlich. Dadurch wird Eisbildung zwischen den Segmenten ver-
hindert. Infolgedessen erfordert der Vereisungsschutz dieser Konzeptgruppe mehr
Energie.

Weiterhin sollte das ausgewéhlte Eisschutzsystem keine potenziellen Wechsel-
wirkungen mit dem verwendeten Variationsmechanismus des jeweiligen Konzepts
sowie, falls vorhanden, dem verformbaren Oberflichenmaterial aufweisen. Zu
diesen Wechselwirkungen zihlen beispielsweise Leckagen von Fluiden, die eine
Feuerentstehung begiinstigen oder elektrische Komponenten beschiddigen konnen.
Dariiber hinaus sind erhohte Beanspruchungen von Kabeln und Leitungen bei der
Konturvariation der betreffenden Konzeptgruppen durch eine flexible Gestaltung
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und einen Mindestabstand zwischen den Komponenten zu vermeiden. Ande-
rerseits konnte die Konturvariation dieser Konzeptgruppen auch als sekundéres
Eisschutzsystem genutzt werden. So lange zusitzliche Fehlerabhingigkeiten ver-
hindert werden, konnten zudem Synergieeffekte zwischen einem Stellsystem und
einem Eisschutzsystem mit gleicher Art der Energieversorgung genutzt werden.
Diese bestehen beispielsweise in der gemeinsamen Nutzung von Komponenten
und konnen zu einer Massenreduktion beitragen.

Bei der Konzeptgruppe der aerodynamischen Grenzschichtbeeinflussung sind
vor allem die Absaug- bzw. Einblasschlitze vor dufleren Einfliissen, wie dem
Verstopfen infolge von Vereisung oder Verschmutzung, zu schiitzen.

4.4.2 Integrationsstudien

Der Auswahl geeigneter Teilsysteme fiir das Einstellen der Geometrie, fiir die
Reduzierung des Triebwerksldrms und fiir den Vereisungsschutz fillt eine grofie
Bedeutung zu. Diese Auswahl bestimmt die Funktionalitit, die Zuverléssigkeit,
die Kosten und die Sicherheit der Konzeptgruppen mafBgeblich.

Stellsystem

Fiir die Antriebssysteme der Konzepte, die die Geometrie variieren, indem sie
starre Komponenten verschieben oder das Oberflichenmaterial des Einlasses elas-
tisch verformen, werden vorrangig Aktoren angedacht, die eine axiale Bewegung
realisieren. Hierfiir konnen als konventionelle Losungen elektrische, hydraulische
oder pneumatische Aktoren ausgewihlt werden, vgl. Abschnitt 2.4.3. Aufgrund
der iiberwiegenden Nachteile beziiglich Masse und Anfilligkeit fir Lecka-
gen hydraulischer und pneumatischer Aktoren gegeniiber elektromechanischen
Losungen, fillt die Auswahl der Aktorik auf die letztgenannte Antriebsart.

Unter den elektromechanischen Aktoren stellen Linearsysteme mit Kugelge-
windetrieb, bestehend aus Motor, Kupplung, Lagerung und Kugelgewindetrieb,
eine gut geeignete Losung dar [302, S. 579]. Sie vereinen eine gro3e Vorschub-
kraft mit hoher Stellgenauigkeit und Stellgeschwindigkeit, sind wartungsarm und
weisen akzeptable Anschaffungskosten auf [302, S. 579].

Fir Konzepte, die die Stromungsgrenzschicht beeinflussen, ist ebenfalls
ein Stellsystem zum Offnen und SchlieBen der Absaug- bzw. Einblasschlitze
erforderlich. Hierbei werden elektrisch angesteuerte Magnetventile ausgewihlt.
Magnetventile sind technisch erprobt und kommen auch in regelungstechnischen
Anwendungen in der Luftfahrt zum Einsatz [10, S. 1668-1669]. Vom Einsatz
unkonventioneller Aktoren, vgl. Abschnitt 2.4.3, wird bei allen Konzeptgruppen
aus Griinden der Zuverldssigkeit abgesehen.
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LarmminderungsmaBnahmen

Herkommliche Akustikauskleidungen stellen eine bewéhrte Lirmminderungs-
maBnahme dar. Die Funktionsfihigkeit und Lebensdauer flexibler Akustik-
auskleidungen ist noch nicht umfassend nachgewiesen. Auch das Prinzip der
Schallausloschung durch Gegenschall ist noch unzureichend erprobt, sodass
fiir alle Konzeptgruppen konventionelle starre Akustikauskleidungen eingeplant
werden.

Bei der Umsetzung in der Konzeptgruppe, die starre Segmente verschiebt, ist
zu beachten, dass auch die Akustikauskleidungen segmentiert werden miissen.
Zudem diirfen sie den Variationsmechanismus nicht einschrinken, beispielsweise
indem sie eine Uberlappung benachbarter Segmente behindern. Dadurch wird der
von Akustikauskleidungen abdeckbare Anteil der Einlassoberfliche verringert.

Bei den grenzschichtbeeinflussenden Konzepten ist zu beachten, dass der Bau-
raum ebenfalls aufgrund der voraussichtlich kleineren Konturabmafle sowie den
zu integrierenden Einblas- bzw. Absaugschlitzen eingeschrinkt ist.

Fiir die Gruppe der elastischen Oberflichenverformung miissten die starren
Akustikauskleidungen stark segmentiert werden, um die Einschrinkung der Ober-
flaichenverformung zu minimieren. Alternativ konnte auch ein starrer Bereich
im Diffusor beibehalten werden, um herkommliche Auskleidungen zu integrie-
ren. Der vollstindige Verzicht auf Akustikauskleidungen wiirde eine inakzeptable
Erhohung der Larmemissionen nach sich ziehen.

Schutz vor Vereisung

Die Eiserkennung kann uneingeschrankt weiterhin iiber die erprobten elektrome-
chanischen Eisdetektoren erfolgen. Fiir die Auswahl der geeigneten Eisschutzsys-
teme (IPSs) fiir die jeweiligen Konzeptgruppen wurde eine gewichtete Punktbe-
wertung der in Abschnitt 2.3.2 vorgestellten Eisschutzsystemarten durchgefiihrt.
Diese Bewertung basiert auf der Erfiillung der Bewertungskriterien fiir variable
Einldsse, vgl. Abschnitt 4.1.1. Zusétzlich kommen zu diesen Bewertungskriterien
noch spezifische Erginzungen fiir IPSs hinzu.

Einige IPS-Arten kénnen die aerodynamische Funktionalitéit des variablen Ein-
lasses durch potenzielle zusitzliche Stufen, Spalte oder Fliissigkeiten auf der
Oberflache beeintrachtigen. Die Integrierbarkeit eines IPS wird durch den erfor-
derlichen Bauraum sowie mogliche Synergien und Interaktionen mit anderen
Komponenten in der Einlasszone beeinflusst. Die Masse des IPS wird durch
die strukturell erforderlichen Dimensionen, Betriebsmittel sowie zusétzlich erfor-
derliche Komponenten, wie Druckausgleichklappen, bestimmt. Die Wahl des
IPS beeinflusst zudem die Sicherheit, falls die Entstehung von kleineren Eisan-
sammlungen sowie deren Abplatzen nicht auszuschliefen ist. Dadurch konnten
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einerseits Stromungsablosungen und andererseits Beschiddigungen des Fans auf-
treten. Auch steigt bei der Verwendung bestimmter Kombinationen von IPSs
und Stellsystemen die Feuergefahr. Die Zuverlissigkeit eines IPS wird durch
seine Komplexitit, die Anfilligkeit gegeniiber Erosion oder Verstopfen erfor-
derlicher Offnungen durch Fremdkorper sowie seinen Lebensdauereinfluss auf
andere Einlasskomponenten bestimmt. Die Lebenswegkosten werden durch den
Energiebedarf des IPS sowie erforderliche Betriebsmittel bestimmt. Die Entwick-
lungskosten sind vorrangig abhingig von den existierenden Erfahrungswerten
beziiglich des IPS und den erforderlichen Zulassungsnachweisen, wihrend die
Produktionskosten durch innovative Materialien, aufwindige Herstellungsme-
thoden und eine erforderliche Qualititssicherung negativ beeinflusst werden
konnen.

Die gewichtete Punktbewertung erfordert neben den relativen Gewichtungs-
faktoren w; der jeweiligen Kriterien, vgl. Abschnitt 4.1.4, auch numerische
Werte fiir die Erfiillung eines Kriteriums durch eine Ldsungsvariante m; ;, vgl.
Abschnitt 3.2.4. Diese Werte in einem Bereich von sehr schlecht (0 oder — —)
bis sehr gut (4 oder + +) wurden durch eine Gruppe von Ingenieuren vergeben.
Dabei basiert die Bewertung auf der Fachliteratur [78], [112], [114], [118], Her-
stellerangaben [134] sowie den zuvor durchgefiihrten Analysen. Zudem wurde die
Bewertung der IPS-Optionen fiir die jeweiligen Konzeptgruppen separat durchge-
fiihrt. Dadurch konnten die jeweiligen Charakteristiken, die in unterschiedlichen
Synergien und Wechselwirkungen resultieren, beriicksichtigt werden.

Die Hauptcharakteristiken der Konzeptgruppe, die die Einlassgeometrie durch
Verschieben starrer Segmente variiert, bestehen in der eingesetzten elektrischen
Aktorik und der notwendigen Erweiterung des IPS auf den Bereich zwischen
einzelnen Segmenten.

Fiir diese Konzeptgruppe bieten HeifSluft-IPSs die hochste aerodynamische
Effizienz, da sie durch den Eisverhiitungsbetrieb die bestmogliche Oberfliche
gewihrleisten. Elektrothermische IPSs ermoglichen sowohl im Eisverhiitungsbe-
trieb als auch im NassflieBbetrieb eine sehr gute Oberflache. Jedoch verbleibt
im NassflieBbetrieb das Risiko der Bildung von Runback-Eis [113], welches
wiederum durch die Erweiterung der zu schiitzenden Fliche reduziert wird.
Fliissigkeits-IPSs ermoglichen ebenfalls den NassflieBbetrieb, verursachen aller-
dings eine geringe Widerstandserhohung [134]. Diese begriindet sich mit dem
stromungsmechanischen Einfluss des Enteisungsfluids und der mikropordsen
Locher. Zudem ist kein kontinuierlicher Betrieb moglich, was zu geringfiigigen
Eisansitzen fithren kann. Elektromechanische und Druckluft-IPSs erméglichen
ausschlielich einen Enteisungsbetrieb mit allen daraus resultierenden Nachteilen,
z. B. mogliches Resteis. Wihrend der aerodynamische Einfluss der schwin-
genden Oberfliche von elektromechanischen IPSs vernachléssigbar ist, fiihren
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die aufblasbaren Druckzellen der Druckluft-IPSs zudem zu einer messbaren
Widerstandserhohung [134].

Im Vergleich zu den Alternativen, lassen sich elektrische IPSs deutlich leichter
in den Einlass integrieren, da sie den geringsten Bauraum erfordern und potenzi-
ell viele Synergieeffekte mit dem bevorzugten elektrischen Aktorsystem bieten.
Beispielsweise konnten Teile der erforderlichen Leitungen, der wasserdichten
Komponentengehduse, der Drainage, der Erdung und des Blitzschlagschutzes
von beiden Systemen genutzt werden [53], [57], [299]. Da elektrothermische
IPSs weniger Bauraum bendtigen und gleichzeitig einen geringeren Einfluss auf
die Materialwahl der Einlassoberfliche haben als elektromechanische IPSs, wer-
den sie hinsichtlich der Integrierbarkeit als eine sehr gute Option angesehen.
Fliissigkeits-IPSs benétigen hingegen viel Bauraum fiir einen Fliissigkeitstank,
Rohre und Ventile. Dariiber hinaus sind Teleskoprohre oder flexible Kupp-
lungen erforderlich, um das Enteisungsfluid fiir alle einstellbaren Geometrien
zur AuBenhiille zu transportieren. Wechselwirkungen zwischen dem elektrischen
Aktorsystem und dem Enteisungsfluid werden im Fall moglicher Leckagen durch
die bereits erforderlichen wasserdichten Komponentengehiduse des Aktorsys-
tems vermieden. Pneumatische IPSs erfordern einen grofen Bauraum fiir die
Integration flexibler Leitungen fiir den Lufttransport sowie Uberdruckklappen,
um mogliche Wechselwirkungen mit dem Stellsystem zu vermeiden. Dariiber
hinaus benétigt das HeiBluft-IPS ein komplexes Zapfluftverteilungs- und Regel-
system sowie einen Uberhitzungsschutz fiir das Stellsystem [113], [299]. Fiir die
Anwendung eines Druckluft-IPS ist hingegen die komplexe Integration der auf-
blasbaren Druckzellen auf den beweglichen Aulensegmenten erforderlich. Zudem
ermoglicht dieses System keine Enteisung zwischen den Segmenten.

Die Komponenten elektrischer IPSs weisen nur eine geringe Masse auf [112],
[134]. Durch Synergien mit dem Stellsystem konnte diese Masse zusétzlich ver-
ringert werden. Aufgrund der erforderlichen Rohre weisen pneumatische IPSs
eine deutlich hohere Masse auf, die vom Fliissigkeits-IPS noch iibertroffen
wird. Zudem erfordern Druckluft-IPSs Pumpen zum Aufblasen und Absau-
gen der Druckzellen, HeiBluft-IPSs Schottwinde als Uberhitzungsschutz und
Fliissigkeits-IPSs das Enteisungsfluid und den Vorratstank [134].

Elektrothermische IPSs werden als sicherste Option fiir die vorliegende Kon-
zeptgruppe erachtet, da sie durch den Eisverhiitungsbetrieb das Risiko einer
Stromungsablosung vermeiden. Weiterhin wird die zusitzliche Feuergefahr durch
die bereits fiir das elektrische Stellsystem erforderlichen Feuerverhiitungsmafnah-
men, wie Erdung, minimiert. HeifSluft-IPSs vermeiden ebenfalls das Risiko einer
Stromungsablosung, jedoch bergen sie im Fall einer Leckage zusitzliche Risi-
ken fiir Beschidigungen durch Uberhitzung und Druckluft. Diesen Risiken kann
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durch konstruktive Vorkehrungen, wie Schottwénden, Ventilation und Druckaus-
gleichklappen, begegnet werden [53], [57]. Fliissigkeits-IPSs sind anfillig fiir
Stromungsablosungen aufgrund von Eisansammlungen, falls der Vorratstank fiir
das Enteisungsfluid durch Leckagen oder anhaltende Eisbildungsbedingungen
entleert ist. Bei elektromechanischen und Druckluft-IPSs konnen Stromungsab-
Iosungen aufgrund von Resteis auftreten, da diese IPSs ausschlieBlich fiir den
Enteisungsbetrieb geeignet sind. Dariiber hinaus kann die Form der aufblasbaren
Druckzellen des Druckluft-IPS zu Stromungsbeeinflussungen fiihren [34].

HeiBluft-IPSs bieten abgesehen von den erforderlichen flexiblen Leitungen
eine lange Lebensdauer und hohe Zuverlissigkeit [134]. Bei diesen Systemen
ist der Einfluss des erforderlichen Zapfluftmassenstroms auf die Triebwerksleis-
tung zu beriicksichtigen. Druckluft-IPSs haben eine Lebensdauer von wenigen
Monaten bis hin zu 5 Jahren, wodurch erhdhter Wartungsaufwand entsteht [134].
Dies begriindet sich vorrangig aus der Anfilligkeit der Druckzellen gegeniiber
duBeren Einfliissen, wie Sand, Hagel oder Vogelschlag, sowie aus der begrenzten
Lebensdauer der flexiblen Leitungen. Zudem muss der Einfluss der erforderlichen
Druckluft und Steuerungsenergie auf die Betriebskosten beriicksichtigt werden
[134]. Fliissigkeit-IPSs ermoglichen, abgesehen von den notwendigen flexiblen
Leitungen, eine relativ lange Lebensdauer [134]. Allerdings konnten die mikro-
pordsen Locher durch Fremdkorper verstopfen. Zudem resultiert das erforderliche
Enteisungsfluid in einer verringerten Nutzlast und erhohten Betriebskosten [134].
Elektrothermische IPSs bieten eine lange Lebensdauer auf Kosten eines hohen
Leistungsbedarfs im Eisverhiitungsbetrieb [134]. Dieser Leistungsbedarf kann
durch die Verwendung im Enteisungsbetrieb erheblich reduziert werden. Elektro-
mechanische IPSs vereinen einen sehr niedrigen Leistungsbedarf mit einer langen
Komponentenlebensdauer [134]. Jedoch ist der mdgliche Schwingungseinfluss auf
die Lebensdauer des Einlassoberflichenmaterials zu beachten.

Alle untersuchten IPSs weisen nahezu dhnliche Herstellungskosten auf [134].
Sie unterscheiden sich jedoch hinsichtlich des erforderlichen Entwicklungsauf-
wands. Elektrothermische IPSs wurden bereits in Einldssen eingesetzt und sind
die bevorzugte Option fiir komplexe dreidimensionale Einlasstypen [113]. Auch
HeiBluft-IPSs sind sehr erprobt in der Anwendung in Einldssen. Druckluft-,
Fliissigkeits- und elektromechanische IPSs fanden bisher keine Anwendung in
Triebwerkseinldssen. Dies wiirde bei einer Anwendung in variablen Einldssen
den erforderlichen Simulations- und Testaufwand wéhrend der Entwicklung und
Zulassung erhohen.

Die Ergebnisse der Bewertung der Konzeptgruppe verschiebbarer Segmente
sind in Tabelle 4.10 zusammengefasst. Die Netzdiagramme in Abbildung 4.16
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verdeutlichen die sehr gute Eignung von elektrothermischen und von Heif3luft-
IPSs fiir diese Konzeptgruppe. Die relativen Gewichtungsfaktoren w; der Krite-
rien werden bei der relativen Bewertung in Tabelle 4.13 berticksichtigt.

Tabelle 4.10 Eisschutzsystembewertung der Konzeptgruppe verschiebbarer Segmente

Kriterium HeiBluft | Druckluft | Fliissigkeit | Elektro- Elektro-
thermisch | mechanisch

Aerodynamische ++ — 0 + _

Funktionalitat

(w1 = 0,267)

Integrierbarkeit - — o ++ +

(wa = 0,067)

Masse und Beanspru- | o o - + ++

chungswiderstand

(w3 =0,133)

Sicherheit + - o ++ o

(wg = 0,267)

Zuverldssigkeitund | + —— o + +

Lebenswegkosten

(ws = 0,200)

Entwicklungs- und + o o ++ o

Produktionskosten

(wg = 0,067)

Zellwerte: Erfiillung des Kriteriums ist sehr gut ++, gut +, durchschnittlich o, schlecht —
oder sehr schlecht ——

Die Hauptcharakteristik der nidchsten Konzeptgruppe besteht in der Verwen-
dung eines elastischen Oberflichenmaterials, das mit Hilfe eines Stellsystems
verformt wird. Das zu verwendende IPS muss bei dieser Konzeptgruppe eine
vergleichbare Flidche, wie bei der Verwendung starrer Einldsse, abdecken. Das
verformbare Oberflichenmaterial darf dabei jedoch nicht durch hohe Tem-
peraturen oder starke Verformungen beeintrichtigt werden. Der Einfluss der
jeweiligen IPS-Varianten auf die aerodynamische Funktionalitiit, die Masse sowie
die Entwicklungs- und Produktionskosten verhilt sich &dhnlich wie bei der
Konzeptgruppe verschiebbarer starrer Komponenten.

Die Integrierbarkeit von Druckluft-IPSs wird bei der vorliegenden Einlasskon-
zeptgruppe erschwert, da zusétzliche Wechselwirkungen zwischen den aufblasba-
ren Druckzellen und dem elastischen Oberflichenmaterial auftreten konnen. Der
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O HeiBluft O Druckluft
A A
4
R | R
S II D S D
W W
O Flussigkeit O Elektrothermisch O Elektromechanisch
A A A
R R R
S D S D S D
W W W
Aerodynamische Funktionalitat (A) Integrierbarkeit (1)
Zuverlassigkeit und Lebenswegkosten (R) Entwicklungs- und Produktionskosten (D)
Sicherheit (S) Masse und Beanspruchungswiderstand (W)

Abbildung 4.16 Eisschutzsystembewertung der Konzeptgruppe verschiebbarer Segmente

Einfluss der anderen IPS-Varianten auf die Integrierbarkeit ist vergleichbar mit
dem Einfluss auf die vorherige Konzeptgruppe.

HeiBluft- und elektrothermische IPSs erwidrmen die AuBenhiille des Einlas-
ses. Die daraus resultierenden Temperaturdnderungen konnen sich negativ auf
die Lebensdauer des verformbaren Oberflichenmaterials auswirken und zu redu-
zierten Wartungszyklen fithren. Dariiber hinaus konnten Fehler dieser IPSs zu
Uberhitzungen fiihren, die potenziell zu Feuer oder strukturellem Versagen und
somit zu gefihrlichen Ereignissen fiihren konnen. Die iibrigen IPS-Varianten
haben keinen signifikanten Temperatureinfluss auf das Oberflichenmaterial, wes-
halb die Bewertung von Sicherheit sowie Zuverldssigkeit und Lebenswegkosten
mit der der vorherigen Konzeptgruppe iibereinstimmt.
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Die Bewertung hebt die gute Eignung von elektrischen und HeiBluft-IPSs fiir
diese Konzeptgruppe hervor, vgl. Tabelle 4.11 und Abbildung 4.17.

Tabelle 4.11 Eisschutzsystembewertung der Konzeptgruppe verformbarer Oberflichen

Kriterium HeiBluft | Druckluft | Fliissigkeit | Elektro- Elektro-
thermisch | mechanisch

Aerodynamische ++ - o + —

Funktionalitét

(w1 =0,267)

Integrierbarkeit - - o ++ +

(wy = 0,067)

Masse und Beanspru- | o o —— + ++

chungswiderstand

(w3 =0,133)

Sicherheit — — 0 o o

(wg = 0,267)

Zuverladssigkeitund | o —— o o +

Lebenswegkosten

(ws = 0,200)

Entwicklungs- und + o o ++ [

Produktionskosten

(we = 0,067)

Zellwerte: Erfiillung des Kriteriums ist sehr gut ++, gut +, durchschnittlich o, schlecht —
oder sehr schlecht ——

Die Konzeptgruppe der Grenzschichtbeeinflussung wird durch eine starre
Einlasskontur mit zahlreichen iiber den Einlass verteilten Lufteinblas- bzw. Luft-
absaugschlitzen charakterisiert. Diese Schlitze sind, ebenso wie der Bereich der
Einlasslippe, vor Vereisung zu schiitzen.

Die aerodynamische Funktionalitit dieser Konzeptgruppe kann bei einem
Einsatz von Druckluft- und Fliissigkeits-IPSs erheblich beeintrichtigt werden.
Grund hierfiir sind mogliche Interaktionen der aufblasbaren Druckzellen bzw. des
Enteisungsfluids mit den Absaug- bzw. Einblasschlitzen des IPS und der Stro-
mungsgrenzschicht. HeiBBluft-IPSs und elektrische IPSs haben keinen Einfluss auf
die aerodynamische Funktionsfihigkeit dieser Konzeptgruppe und werden wie bei
der ersten Konzeptgruppe bewertet.

Die Integration von Heiluft-IPSs in Einlasskonzepte mit Grenzschichtbeein-
flussung bietet potenzielle Vorteile und Synergien durch die Nutzung gemein-
samer Komponenten fiir den Transport der erforderlichen Luft. Dariiber hinaus
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Sicherheit (S) Masse und Beanspruchungswiderstand (W)

Abbildung 4.17 Eisschutzsystembewertung der Konzeptgruppe verformbarer Oberflichen

sind keine flexiblen Leitungen erforderlich, da ein starrer Einlass verwendet wird.
Druckluft-IPSs konnten dhnliche Synergien nutzen. Allerdings iiberwiegt hier-
bei der erforderliche Konstruktionsaufwand zur Minderung von Interaktionen der
Druckzellen mit den Schlitzen. Wihrend die Integrierbarkeit der Leitungen fiir das
Fliissigkeits-IPS vereinfacht ist, erfordert die Vermeidung von Wechselwirkungen
mit der Grenzschicht und den Schlitzen einen erhohten Konstruktionsaufwand.
Die Integration von elektrischen IPSs ist fiir diese Konzeptgruppe aufwendiger.
Zum einen sind die nutzbaren Synergien mit dem Stellsystem stark einge-
schriankt. Zum anderen sind Interaktionen zwischen Elektronik und Luftkanélen
zu vermeiden.

Die Masse pneumatischer IPS-Varianten kann aufgrund der moglichen Syner-
gieeffekte deutlich reduziert werden, wihrend die Masse elektrischer IPSs durch
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die MaBnahmen zur Vermeidung von Interaktionen mit dem Grenzschichtbeein-
flussungssystem leicht erhoht wird. Fliissigkeits-IPS stellen weiterhin die Variante
mit der hochsten Masse dar.

Bei der Verwendung von HeiBluft-IPSs wird die Schadens- und Feuerge-
fahr erheblich verringert, da keine elektrische Aktorik vorhanden ist. Dies
fiihrt zu einer erhohten Sicherheit. Die potenziellen Wechselwirkungen zwi-
schen Druckluft- bzw. Fliissigkeits-IPSs und der aerodynamischen Geometrie
dieser Konzeptgruppe konnen zu gefihrlichen Stromungsablésungen fiihren. Die
Sicherheit aller elektrischen IPSs wird nur unwesentlich beeintrichtigt.

Der mogliche Verzicht auf flexible Leitungen infolge der starren Kontur erhoht
die Zuverlassigkeit von pneumatischen und Fliissigkeits-IPSs. Die Lebensdauer
von Druckluft-IPSs ist jedoch weiterhin unzureichend. Elektrische IPSs beno-
tigen ebenfalls keine flexible Verkabelung mehr, was ihre Zuverldssigkeit und
Lebenszykluskosten nur geringfiigig verbessert.

Die Entwicklungs- und Produktionskosten der jeweiligen IPS-Varianten die-
ser Konzeptgruppe dhneln denen der Konzeptgruppe zur Einlassvariation durch
Verschieben starrer Komponenten.

Aus der Bewertung der IPS-Varianten fiir die Konzeptgruppe der Grenz-
schichtbeeinflussung geht eine sehr gute Eignung von elektrothermischen und
HeiBluft-IPSs hervor, vgl. Tabelle 4.12 und Abbildung 4.18.

Der relative Gewichtungsfaktor w; eines Kriteriums i fliet in die relative
Bewertung r; einer IPS-Variante j mit ein, vgl. Gleichung (3.2). Diese Bewer-
tung geht aus Tabelle 4.13 hervor, wobei die ausgewihlten Kombinationen fett
hervorgehoben sind. Die relative Bewertung r; entspricht dabei nicht zwingend
der abschlieBenden Auswahl, sondern unterstiitzt diese quantitativ.

Fiir die Konzeptgruppe des Verschiebens starrer Komponenten sollte im wei-
teren Verlauf der Entwicklung die Anwendung elektrothermischer IPSs verfolgt
werden. Diese weisen gegeniiber der ersten Alternative in Form der Heif3luft-
IPSs Vorteile beziiglich eines akzeptablen Leistungsbedarfs in Verbindung mit
einer grofleren vor Eis zu schiitzenden Oberfliche auf. Zudem ermdglichen sie
die Nutzung zahlreicher Synergien und sind anwendungserprobt in komplexen
dreidimensionalen Einldssen. Der Nachteil, dass elektrothermische IPSs nur im
NassflieBbetrieb, der die Bildung von Runback-Eis erméglicht, energieeffizient
arbeiten, wird durch die erforderliche Erweiterung der zu schiitzenden Oberflidche
hinfillig. Theoretisch kann sich hinter dem Fan zwar weiterhin Runback-Eis bil-
den. Die davon ausgehende Gefahr fiir andere Triebwerkskomponenten ist jedoch
deutlich verringert.

Bei der Konzeptgruppe der elastischen Oberflichenverformung kénnen neben
elektrothermischen und HeiBluft-IPSs auch elektromechanische IPSs in Betracht
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Tabelle 4.12 Eisschutzsystembewertung der Konzeptgruppe zur Grenzschichtbeeinflus-
sung

Kriterium HeiBluft | Druckluft | Fliissigkeit | Elektro- Elektro-
thermisch | mechanisch

Aerodynamische ++ —— — + —

Funktionalitit

(w; =0,267)

Integrierbarkeit ++ —— o + [

(w2 = 0,067)

Masse und Beanspru- | + + —— + +

chungswiderstand

(w3 =0,133)

Sicherheit ++ - — ++ o

(wg = 0,267)

Zuverldssigkeitund | ++ - + + +

Lebenswegkosten

(ws = 0,200)

Entwicklungs- und + o o ++ o

Produktionskosten

(ws = 0,067)

Zellwerte: Erfiillung des Kriteriums ist sehr gut ++, gut +, durchschnittlich o, schlecht —
oder sehr schlecht ——

gezogen werden. Falls durch Versuche nachgewiesen werden kann, dass elek-
tromechanische IPSs keine negativen Auswirkungen auf die Aerodynamik und
die Materiallebensdauer haben, wiirde diese IPS-Variante die beste Eignung
aufweisen. Die Hauptgriinde dafiir sind die moglichen Synergien mit dem Stell-
system sowie die Vermeidung eines Temperatureinflusses auf das elastische
Oberflichenmaterial.

Grenzschichtbeeinflussende Konzepte verwenden Einblas- bzw. Absaug-
schlitze anstatt eines Stellsystems. Diese Schlitze miissen vor Eis und Schmutz
geschiitzt werden, wofiir Druckluft verwendet werden konnte. Hierbei muss die
Lufttemperatur geregelt werden, um Schdden am Verdichtersystem zu vermeiden.
Der Einsatz eines konventionellen Heiluft-IPS erscheint bei dieser Konzept-
gruppe aufgrund der moglichen Synergieeffekte, beispielsweise durch Nutzung
gemeinsamer Leitungen, und der wegfallenden Wechselwirkungen mit einem
Stellsystem ideal.



188 4 Durchfuhrung der Konzeptstudie
O HeiBluft O Druckluft
A A
4
R 'I R
S ‘} D s D
W W
O Flussigkeit O Elektrothermisch O Elektromechanisch
A A A
R R R
S D S D S D
w W W

Aerodynamische Funktionalitat (A) Integrierbarkeit (1)
Zuverlassigkeit und Lebenswegkosten (R)

Sicherheit (S)

Entwicklungs- und Produktionskosten (D)

Masse und Beanspruchungswiderstand (W)

Abbildung 4.18 Eisschutzsystembewertung der Konzeptgruppe zur Grenzschichtbeein-
flussung

Tabelle 4.13 Relative Bewertung der Eisschutzsystemvarianten

Konzeptgruppe | HeiBluft | Druckluft | Fliissigkeit | Elektro- Elektro-
thermisch | mechanisch

Verschieben 0,750 0,183 0,433 0,850 0,567

starrer

Komponenten

Verformen einer | 0,567 0,167 0,433 0,667 0,567

elastischen

Oberfliche

Grenzschichtkon- | 0,950 0,133 0,350 0,833 0,517

trolle
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4.4.3 Identifikation idealer Konturen

Die weitere Bewertung und Gestaltung der Einlasskonzeptgruppen erforderte
Kennnisse iiber ideale und von den Konzepten umsetzbare Reiseflug-Geometrien
sowie das daraus resultierende aerodynamische Einsparpotenzial fiir den Reise-
flug bei Mach 0,95, 1,3 und 1,6. Die Bestimmung der Korrelationen zwischen
geometrischen und aerodynamischen Parametern sowie geeigneter Geometrien
wurde basierend auf einer zweidimensionalen Stromungssimulation mit gekoppel-
ter Antwortflichenoptimierung in Ansys Fluent 18 durchgefiihrt, vgl. hierzu im
Detail die Arbeit von Wollner [315] sowie die Veroffentlichungen [301], [330],
[331], [332].
Dafiir erfolgte zuerst die Herleitung eines aerodynamischen Modells durch

die Identifikation einer Referenzgeometrie,

die geometrische Parametrisierung des Einlasses,

die Identifikation aerodynamischer Bewertungskriterien,
die Modellbildung der Stromungsanalyse und

die Validierung des Modells mit Hilfe der Fachliteratur.

Daran schloss eine Parameterstudie bestehend aus

der Definition der Optimierungsaufgabe,

einer Versuchsplanung (Design of Experiments, DoE),

der Erstellung von Antwortfldchen,

einer genetischen Optimierung und

der Uberpriifung der ausgewihlten Kandidatengeometrien an.

Das Ziel dieser Herangehensweise war es, die fiir den Reiseflug idealen makro-
skopischen Dimensionen des Einlasssystems zu identifizieren. Eine detaillierte
Variation von Kurvenparametern, vgl. Albert [14], [15], Schnell [16] und Kulfan
[333], sollte Bestandteil spéterer Entwicklungsphasen sein.

Es ist zu beachten, dass die bestimmten Geometrien durch den Variationsme-
chanismus des Einlasses realisierbar sein miissen. Zeitgleich miissen Anforde-
rungen beziiglich Masse, Bauraum und Komplexitit erfiillt werden. Aus diesen
Anforderungen ergeben sich Einschridnkungen hinsichtlich geometrischer Para-
meter, wie der Lippendicke, dem Eintrittsradius oder der Einlasslinge. Daher
entsprechen die in der Theorie aerodynamisch idealen Geometrien nicht zwingend
den ausgewihlten Geometrien fiir variable Einldsse.
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Referenzgeometrie

Als Referenzgeometrie wurde eine vereinfachte, achsensymmetrische Geome-
trie des starren Einlasses der Rolls-Royce Pearl 15-Triebwerksreihe verwendet
[334]. Diese Reihe gehort zu den modernsten Triebwerken ziviler Geschiftsrei-
seflugzeuge, einem potenziellen Hauptanwendungsgebiet variabler Pitot-Einldsse.
Anwendung findet die Pearl 15-Triebwerksreihe beispielsweise in der Bombardier
Global 6500, die fiir Reisegeschwindigkeiten von Mach 0,85 und Hochstge-
schwindigkeiten bis Mach 0,9 ausgelegt ist [335].

Geometrische Parametrisierung

Die Referenzgeometrie wurde in Siemens NX12 als parametrisierte Skizze
unter Verwendung von quadratischen Bézierkurven und kubischen Polynomzii-
gen erstellt, vgl. Abbildung 4.19. Der Fanradius r, wurde auf 0,64 m und der
maximale Gondelradius r;,,, auf 0,93 m festgelegt [316].

Amax - Maximaler Gondelquerschnitt

A; - Einlasseintrittsquerschnitt
A - Einlasskehlenquerschnitt
A; - Fanquerschnitt

hip - Lippenhohe

hext - Gondelvorkérperhshe

v - Gondelvorkorperlange

lini - Einlasslénge

lair - Diffusorlange

lup - Einlasslippenlange

Tmax - Maximaler Gondelradius

Ttn - Einlasskehlenradius

T2 - Fanradius

Bair - Halber Diffusorsffnungswinkel

Abbildung 4.19 Parametrisierung der Einlassgeometrie

Obwohl eine Verkleinerung des maximalen Gondelradius zur Reduzierung des
Luftwiderstands genutzt werden konnte, wurde dies nicht untersucht, um den
erforderlichen Bauraum innerhalb der Gondel nicht einzuschrinken. Dieser ist
gegenwirtig fiir die Integration von Anbauteilen, wie Generatoren, Steuerelektro-
nik und Pumpen, notwendig.

Zur Feststellung der Abhingigkeit der Einlassaerodynamik von der Einlass-
kontur wurden Variationen der folgenden geometrischen Parameter als Entwurfs-
variablen x ¢ in der Optimierung untersucht:
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o der Einlassldnge /;;,;, bestehend aus Diffusor- /4;y und Lippenlinge /;;p,

® der radialen Lippenhthe £y, und der Lippenlinge [j;,, die zusammen das
Lippenellipsenverhiltnis /;;, /hy;p ergeben [12],

e des Einlasskehlenradius r;;, der zum Lippenkontraktionsverhiltnis
(r,h + h/,'p)z/(r,h)2 beitrigt [12] und

e der Vorkorperhohe h.y;, die die Wolbung der AuBBenkontur beschreibt.

Bewertungskriterien

Die aerodynamischen Kennwerte beziiglich Einlassdruckverhiltnis, Stromungs-
gleichférmigkeit und Luftwiderstand dienten als Bewertungskriterien der Einlass-
geometrien, vgl. Abschnitt 2.3.1. Die Erfiillung dieser Kriterien wurde wihrend
der Stromungsanalyse mit Hilfe verschiedener Stromungsparameter iiberwacht.

Das Einlassdruckverhiltnis m;,; ist aus dem gemittelten Totaldruck in der
Fanebene p;, und unter Freistrombedingungen p;o gemiB Gleichung (2.1) ermit-
telbar. Signifikante Einlassdruckverluste und Stromungsablosungen konnen durch
groBe Machzahlen in der Einlasskehle Ma,; hervorgerufen werden. Daher wurde
die gemittelte und die maximale lokale Machzahl in der Einlasskehle wihrend der
Optimierung iiberwacht.

Stromungsablosungen tragen zudem zu einer geringeren Stromungsgleich-
formigkeit bei. Die Abwesenheit von Stromungsablosungen kann mit Hilfe
der dynamischen Viskositdt p, dem Geschwindigkeitsgradient du/dy und des
Reibungsgesetzes nach Newton

du
w =M<3y)w “4.1)

nachgewiesen werden, indem gezeigt wird, dass die Wandschubspannungen tw
im Bereich des Einlasses stets positiv sind [336, S. 3], vgl. Abschnitt 2.2.1,

<al> > 0. “4.2)
0y /w

Der externe Gondelvorkorperwiderstand Dygcf ex: bzw. Uberlaufwiderstand,
bestehend aus Zulaufwiderstand D)., und Gondelvorkorperkraft D yj,, wurde
wihrend der Optimierung minimiert. Hierfiir war die Bestimmung von Geschwin-
digkeiten ¢ und Driicken p auf der Fangstromrohre und dem Gondelvorkorper
sowie des Triebwerksmassenstroms nig erforderlich, vgl. Gleichungen (2.5) und
(2.6).
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Modellbildung der Stromungsanalyse

Die Modellbildung umfasst erforderliche Vereinfachungen, die Bestimmung von
Randbedingungen, die automatische Vernetzung des Stromungsraumes, die Aus-
wahl geeigneter Losungsmethoden und die Ergebnisaufbereitung.

Fiir das aerodynamische Einsparpotenzial variabler Pitot-Einldsse ist vor-
rangig die Reiseflugphase relevant, vgl. Abschnitt 2.2.1. In dieser Phase kon-
nen Anstellwinkel, Seitenwindeinfliisse und verschiedene Schnittgeometrien des
Einlasses aufgrund des geringen Einflusses idealisiert vernachldssigt werden.
Dies ermdglichte die Verwendung einer zweidimensionalen achsensymmetrischen
Analyse, wodurch der Rechenaufwand signifikant verringert wurde. Weiterhin
wurde der Rechenaufwand reduziert, indem der Gondelvorkorper isoliert vom
verbleibenden Flugzeug untersucht und der Fan nur durch seinen geforderten
Massenstrom und Eintrittsdruck modelliert wurde. Dadurch wurden potenzielle
Stromungsinteraktionen mit Flugzeugrumpf, Tragflichen und Triebwerksaufhin-
gung vernachlissigt, die in spidteren Untersuchungen zu betrachten sind. Fiir
die makroskopische Ermittlung von Geometrietendenzen sind diese Annahmen
geeignet und erforderlich.

Zur Untersuchung aller durch die Einlassumstromung auftretenden Effekte
im untersuchten Stromungsfeld war dessen Grofle entsprechend zu wihlen, vgl.
Abbildung A.31 in Anhang A.5. Zudem wurden die Randbedingungen des
Stromungsfeldes entsprechend der Fanaustrittsbedingungen und der ungestorten
UmgebungsgroBen der Atmosphire festgelegt.

Erforderliche Atmosphirendaten konnen beispielsweise dem Militdrhandbuch
MIL-310 [337] entnommen werden. Diese wurden fiir die Reiseflugh6he des
Gulfstream G650ER Geschiftsreiseflugzeuges von 14 km bestimmt [49]. Fiir
den Druckauslass in der Fanebene wurde eine Machzahl Ma, von 0,5 gewdhlt
[8], [11], [47]. Mit Hilfe der idealen Gasgleichung und der Bernoulli-Gleichung
wurden die verbleibenden Randbedingungen ermittelt und mit der Fachliteratur
abgeglichen [10], [338], [339], vgl. Wollner [315, S. 45-64] und Tabelle A.5 in
Anhang A.S.

Ein strukturiertes C-Netz wurde aufgrund seiner guten Eignung fiir das Abbil-
den der Einlassstromung zur Vernetzung des Stromungsfeldes genutzt [340]. Um
mogliche Stromungsablosungen detektieren und den Luftwiderstand bestimmen
zu konnen, wurde im wandnahen Bereich stets eine sehr feine Vernetzung fiir
alle Gondelwinde automatisiert umgesetzt [341], [342]. Eine feine Vernetzung
und somit hohe Grenzschichtauflosung kann durch Werte fiir den dimensionslo-
sen Wandabstand y™ < 1 erreicht werden [336], [341], vgl. Abbildung A.32.
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Detaillierte Beschreibungen zum dimensionslosen Wandabstand konnen den Wer-
ken von White [343], Schlichting et al. [336] sowie Laurien und Oertel [338]
entnommen werden.

Fiir die Berechnung des Stromungsraumes wurde der Ansatz der Reynolds-
gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen (RANS, Reynolds-averaged Navier-
Stokes) genutzt [344], [345]. Das RANS-Modell kombiniert akzeptable Genau-
igkeit und Rechenaufwand. Die Genauigkeit im Bereich der Grenzschicht wurde
durch Verwendung des k-w-SST-Turbulenzmodells erhoht [338], [344]. Die-
ses erlaubt die Modellierung der turbulenten kinetischen Energie k und der
charakteristischen Frequenz w von Wirbeln im wandnahen sowie wandfernen
Bereich [344], [346], [347]. Dadurch ermoglicht es eine gute Vorhersage des
Abloseverhaltens der Grenzschicht auf glatten Oberflachen [345].

Im Rahmen der Ergebnisaufbereitung wurden die Ergebnisse der Stromungs-
simulation beziiglich der identifizierten Bewertungskriterien automatisiert ana-
lysiert. Auf diesem Weg konnten Einlassdruckverhiltnis und Luftwiderstand
bestimmt werden, wihrend Félle mit auftretenden Stromungsablosungen identi-
fiziert und nicht weiterverfolgt wurden.

Validierung des aerodynamischen Modells

Die Giiltigkeit der getroffenen Vereinfachungen und Randbedingungsannahmen
wurde durch eine Validierung mit der Fachliteratur und vergleichbaren Studien
abgesichert. Dies stellt fiir diese vorldufige Untersuchung eine kosteneffiziente
Alternative zu aufwindigen Windkanaluntersuchungen dar, welche im weiteren
Verlauf der Entwicklung durchgefiihrt werden sollten.

So stimmen die berechneten Randbedingungen [10], [81] und Simulati-
onsergebnisse [36], [348] gute mit der Fachliteratur iiberein. Beispielsweise
priasentiert Robinson [348] die Machzahl-Verteilung im Unterschall fiir die
gesamte Gondel bei einer Fluggeschwindigkeit von Mach 0,82. Dabei zeigt die
Machzahl-Verteilung in der Einlassregion eine sehr hohe Ubereinstimmung mit
den Ergebnissen des zugrunde liegenden Modells bei Mach 0,85 [301], vgl.
Abbildung A.33 in Anhang A.5.2. Slater [36] stellt die Ergebnisse einer achsen-
symmetrischen Simulation scharflippiger Pitot-Einlisse fiir den Uberschallflug bei
Mach 1,6 mit einer Fananstrommachzahl von 0,52 dar. Mit der dabei verwende-
ten scharfen Einlasslippe kann ein anliegender Verdichtungssto3 und somit ein
sehr geringer Widerstand realisiert werden [11]. Aufgrund der standzuhaltenden
Beanspruchungen, beispielsweise beim Vogelschlag, ist eine scharfe Lippe fiir
den variablen Einlass jedoch nicht zielfiihrend, weshalb nachfolgend ein mini-
maler Vorderkantendurchmesser von 20 mm festgelegt wurde. Dadurch ist der
senkrechte Verdichtungsstol von der Vorderkante abgelost, vgl. Abbildung A.34
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in Anhang A.5.2. Die Machzahlverteilung im verbleibenden Bereich des Einlasses
gleicht sich hingegen annihernd mit Slaters Ergebnissen [301].

Antwortflachenoptimierung

Das Ziel der Optimierung bestand in der Minimierung des Uberlaufwiderstands
Dypacfext bei verschiedenen Fluggeschwindigkeiten in Abhingigkeit der geo-
metrischen Entwurfsvariablen xs im Entwurfsraum X sowie bei ausreichender
Gleichformigkeit und hohem Einlassdruckverhiltnis:

min Dnacf,ext(xG)~ 4.3)
xeX
Die Entwurfsvariablen x beschreiben Parameter, die wihrend der Optimierung im
Entwurfsraum variiert werden [349, S. 239]. Der Entwurfsraum X enthilt zudem
untere x’ und obere x* Schranken fiir die Entwurfsvariablen:

X:{xeR7|xl§x§x”]. 4.4)

Nachfolgend werden geometrische x ¢ und aerodynamische Entwurfsvariablen x 4
unterschieden:

T
x = [xg, xi] 4.5)
mit
T
xG = [laif. lLip/hiip, hext, hiip. rin] (4.6)
und
T
xa = [Mamhavg. Tw] - (4.7)

Aus den Anforderungen an variable Einldsse beziiglich Masse, kinematischer
Umsetzbarkeit, Bauraum und Komplexitit ergeben sich geometrische Begrenzun-
gen, z. B. hinsichtlich Lippendicke und Einlassldnge. Diese sind als Schranken
der geometrischen Entwurfsvariablen x s in Tabelle 4.14 aufgelistet.

Zusitzlich wurden Parameterstudien mit verschiedenen Beschrinkungswerten
fiir die maximale Diffusorlinge [y durchgefiihrt, um ideale Geometrien fiir
verschiedene kinematische Optionen zu ermitteln, vgl. Abbildung 4.20.
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Tabelle 4.14 Beschrinkungen geometrischer Entwurfsvariablen

Geometrische Referenzwert | Unterschallflug Uberschallflug
Entwurfsvariable Min Max Min Max
Diffusorldnge [4;y [mm] 600 600 1388 750 1623
Ellipsenverhiltnis l;;, /hyip [-] | 2,77 1,00 4,00 1,00 1,00
Vorkorperhohe 7y, [mm] 98 28 120 28 120
Lippenhdhe A;;, [mm] 78 20 80 10 10
Kehlenradius r;;, [mm] 586 550 620 550 620

Feste Lange Feste erhdhte Lange Anpassbare Lange

Abbildung 4.20 Optionen der Lingenvariation

Die Erfiillung der Anforderungen an die Gleichférmigkeit und das Einlass-
druckverhiltnis wird durch die aerodynamischen Schranken x, gewihrleistet.
Dabei werden zum AusschlieBen von Stromungsablosungen durchgéngig posi-
tive Wandschubspannungen ty gefordert. StoBverlusten wird durch mittlere
Kehlen-Machzahlen Mayj, qvg von maximal Mach 0,75 vorgebeugt [47].

Zur Erzeugung von Antwortflichen, die eine schnelle Optimierung ermogli-
chen, wurde die DoE-Methode angewandt. Dabei wurden die Entwurfspunkte
mittels optimiertem Latin-Hypercube-Sampling ideal im Entwurfsraum X verteilt.
Dadurch sind keine Werte fiir geometrische Entwurfsvariablen x g identisch, wih-
rend die Abstinde zwischen den Werten maximal sind [350], vgl. Kazula et al.
[301]. AnschlieBend wurden die Stromungsfelder fiir iiber 100 Entwurfspunkte
automatisiert gelost. Mit Hilfe einer genetischen Regressionsanalyse wurden
aus den gelosten Entwurfspunkten Antwortflichen erzeugt, vgl. Wollner [315,
S. 69]. Die Antwortflichen ermoglichten die Bestimmung der grundlegenden
Korrelationen zwischen den geometrischen Parametern und den aerodynamischen
Bewertungskriterien.

Weiterhin wurden, basierend auf den Antwortflichen und einer indirekten
genetischen Optimierung mit Elite-Strategie, die Kandidatenpunkte fiir die idealen
Geometrien im definierten Entwurfsraum identifiziert, vgl. Kazula et al. [331]. Die
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identifizierten Kandidatenpunkte wurden jeweils simuliert, um die resultierenden
Widerstandswerte aus den Antwortflachen zu verifizieren.

Parameterkorrelationen fiir den Unterschaliflug

Fiir Fluggeschwindigkeiten von Mach 0,95 wurden bei den gewihlten Randbe-
dingungen im untersuchten Parameterbereich zahlreiche Zusammenhinge fiir die
Anteile des externen Gondelvorkdrperwiderstands Dy ex; ermittelt.

Der Zulaufwiderstand D, steigt mit zunehmender Differenz zwischen dem
Einlass-Fangquerschnitt Ag und dem Eintrittsquerschnitt A; an. Deshalb fiihren
VergroBerungen des Kehlenradius ry; und des Stirnflichenradius rq, zu einem
Anstieg des Zulaufwiderstands, vgl. Abbildung 4.21 links oben. Der Stirnfla-
chenradius ergibt sich aus der Summe von Kehlenradius und Lippenhohe £y,
und entspricht ndherungsweise dem Eintrittsradius. Auch eine VergroBerung
der Lippenhohe resultiert in einem Anstieg des Zulaufwiderstands. Die Lénge
des Einlasses hat nur einen geringen Einfluss auf den Zulaufwiderstand, vgl.
Abbildung 4.21 links unten.
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Abbildung 4.21 Abhingigkeit von Zulaufwiderstand und Vorkérperkraft von Lippenhéhe,
Kehlenradius und Einlasslange im Unterschall
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Die Gondelvorkorperkraft Dy, nimmt mit zunehmendem Kehlenradius rp
und Stirnflichenradius r; ab, da die Fangstromrohre stirker divergiert, vgl.
Abbildung 4.21 rechts unten. Dadurch wird die externe Stromung beschleunigt,
wodurch der statische Druck auf der AuBenkontur des Einlasses reduziert und
eine Saugkraft erzeugt wird, vgl. Abschnitt 2.2.1. Die Referenzgeometrie erzeugt
bei Mach 0,95 weiterhin eine grofe Saugkraft, obwohl sie auch bei langsamen
Flugzustinden nachweislich zuverlédssig funktioniert. Eine Reduktion der Lip-
penhdhe Ay;), fiihrt bei konstantem Kehlenquerschnitt und Gondeldurchmesser zu
einem Anstieg der Vorkorperkraft. Folglich wire eine scharfe Lippe mit kleinem
Kehlenquerschnitt ungeeignet fiir den Unterschall-Reiseflug.

Eine Verlidngerung des Einlasses fiihrt zu einer deutlichen Verringerung der
Vorkorperkraft, vgl. Abbildung 4.21 rechts oben. Dies begriindet sich durch die
verinderte Auflenkontur des lingeren Vorkorpers [336], vgl. Abbildung 4.22.
Durch die lingere Kontur wird die gewiinschte negative Druckdifferenz auf dem
Vorkorper vergleichsweise frith erreicht und anschlieBend eine fast konstante
Geschwindigkeit beibehalten. Dadurch wird die wirkende Saugkraft maximiert.
Die kleineren Schwankungen der Druckdifferenz zeigen schwache Verdichtungs-
stofle (Shocklets) entlang der Kontur an [351, S. 328].
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rmax
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statischem Druck und
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Abbildung 4.22 Druckverteilung auf duferem Vorkorper bei Mach 0,95
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Der aus der Summe von Zulauf- und Vorkdrperwiderstand resultierende Uber-
laufwiderstand Djqcf exs kann durch die Erhohung der Einlasslinge signifikant
verringert werden, vgl. Abbildung 4.23 rechts oben. Ein Mindestmal} der Kon-
turwolbung Ay, ist erforderlich, um eine ausreichende Beschleunigung der
Stromung zu Beginn der dufleren Kontur zu ermoglichen, vgl. Abbildung 4.23
unten. Somit hat eine Verringerung der Konturwolbung keinen positiven Einfluss.
Eine Verringerung der Lippenhhe hy;, resultiert in einem groBeren Uberlauf-
widerstand. Der Einfluss des Kehlenradius r;; ist fiir verhdltnismiBig dicke
Einlasslippen gering, vgl. Abbildung 4.23 links oben.
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Abbildung 4.23 Abhingigkeit des Einlasswiderstands von geometrischen Parametern

Das Einlassdruckverhiltnis ist primdr vom Kehlenradius r;; abhingig. Klei-
nere Kehlenradien fithren zu groBeren Machzahlen in der Einlasskehle Mayj,.
Dadurch konnen lokale Verdichtungssto3e und Grenzschichtaufdickungen auftre-
ten, die sich negativ auf das Einlassdruckverhéltnis auswirken.

Firr die gegebenen Randbedingungen resultiert ein Kehlenradius r;; von
560 mm in einer durchschnittlichen Kehlen-Machzahl von 0,7 und einem sehr
guten Einlassdruckverhiltnis von 0,995, vgl. Abbildung 4.24. Bei einem Radius
von 550 mm ergibt sich ein um 0,3 Prozent verringertes Einlassdruckverhalt-
nis. Hieraus wiirde bei einem Triebwerksschub von 20 kN ein umgerechneter
Schubverlust von 100 N resultieren [11, S. 11], vgl. Abschnitt 2.3.1. Fiir kleiner
werdende Kehlenradien nimmt dieser Verlust stark zu.
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Die radiale Gleichformigkeit der Fananstromung kann im Reiseflug vorran-
gig durch Stromungsablosungen aufgrund von Verdichtungsstoflen im Bereich der
Einlasslippe und aufgrund ungeeigneter Diffusordffnungswinkel beeintrichtigt
werden. Verdichtungsstofle konnen bei lokalen Machzahlen, die groBer als 1 sind,
auftreten. Bei einer Konfiguration mit einem Kehlenradius r,; von 550 mm und
einer Lippenhdhe /i, von 50 mm ergeben sich fiir Ellipsenverhiltnisse j;, /hjip,
die kleiner als 2,7 sind, lokale Machzahlen groBer 1, vgl. Abbildung 4.25 links.
Gleichzeitig fillt in diesen Fillen die minimale axiale Wandschubspannung zwi-
schen Einlasseintritt und Kehle in negative Bereiche, was lokale Riickstromungen
und Stromungsablosungen aufzeigt.

Die Werte fiir den halben Diffusorsffnungswinkel 6y ¢, vgl. Abbildung 2.9,
tiberschreiten im untersuchten Parameterbereich nicht die empfohlenen 8°,
wodurch keine negativen Wandschubspannungen auftreten. Folglich entstehen
keine Stromungsablosungen aufgrund ungeeigneter Diffusordffnungswinkel, vgl.
Abbildung 4.25 rechts.
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Abbildung 4.25 Einfluss geometrischer Einlassparameter auf die axiale Wandschubspan-
nung

Parameterkorrelationen fiir den Uberschallflug

Im Uberschallbetrieb steigt der Zulaufwiderstand D ., wie auch im Unterschall,
mit zunehmendem Kehlenradius r;; an, vgl. Abbildung 4.26 links oben. Jedoch
ist der Widerstandsanstieg hier deutlich grofer als im Unterschallbereich. Zwi-
schen Einlasslinge und Zulaufwiderstand konnte kein eindeutiger Zusammenhang
bestimmt werden.
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Die Gondelvorkorperkraft D y; hingt noch stirker von der Fluggeschwindig-
keit ab als der Zulaufwiderstand. So fiihrt eine Erhohung der Fluggeschwindigkeit
von Mach 1,3 auf Mach 1,6 zu einer Verdopplung der Vorkorperkraft, vgl.
Abbildung 4.26 unten. Eine VergroBerung des Kehlenradius ry, fiihrt in Kom-
bination mit dem konstanten Gondelradius r,,,, zu einer deutlichen Verringerung
der Vorkorperkraft. Dies begriindet sich mit einer Reduzierung der projizier-
ten Querschnittsfliche sowie einer geringeren Stromungsumlenkung entlang des
Vorkorpers. Die geringere Stromungsumlenkung resultiert in einer verringerten
Anzahl Verdichtungsstofle, die zudem abgeschwicht sind.

Die Verringerung der relativen Stromungsumlenkung entlang des Vorkorpers
kann auch durch seine Verlingerung erfolgen, wodurch die Vorkorperkraft am
besten reduziert werden kann. Der Effekt der Widerstandsverringerung nimmt
dabei mit zunehmender Linge des Vorkorpers ab, vgl. Abbildung 4.26 oben
rechts. Durch die Verldngerung der Kontur erfolgt die stirkste Umlenkung und
Beschleunigung der Stromung im Bereich der Vorderkante, vgl. Abbildung 4.27.
In Kombination mit einer geringen Wo6lbung werden somit stromabwirts die
auftretenden Verdichtungsstofe abgeschwicht. Dadurch wird die Druckdifferenz
zwischen dem statischen Druck auf dem Vorkorper und dem Umgebungsdruck
reduziert. Aufgrund des senkrechten Verdichtungssto3es vor dem Einlass ist der
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Abbildung 4.26 Abhiingigkeit von Zulaufwiderstand und Vorkérperkraft von Lippenhohe,
Kehlenradius und Einlasslinge im Uberschall
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statische Druck jedoch erhoht, weshalb er fiir den Grofteil des Vorkorpers den
Umgebungsdruck iiberschreitet und das Erzeugen einer Saugkraft verhindert.
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Abbildung 4.27 Druckverteilung auf dulerem Vorkorper bei Mach 1,6

Durch eine Minimierung der Lippenhdhe h;;, konnte die projizierte Einlass-
stirnflache verringert und somit die Vorkorperkraft reduziert werden. Von einer
Reduktion der Lippenhthe £;;, unter Werte von 20 mm wurde jedoch aufgrund
der strukturell erforderlichen Mindesthohe abgesehen.

Der Uberlaufwiderstand Dyacf exr kann primér durch einen lingeren Vorkdr-
per mit daraus folgender geringerer Wolbung und flacherem Anstromwinkel der
AuBlenkontur reduziert werden, vgl. Abbildung 4.28. Jedoch ist eine gewisse Wol-
bung erforderlich, um starke VerdichtungsstoBe beim Ubergang zum maximalen
Gondelradius 7,4 zu vermeiden. Dariiber hinaus verringert sich bei ldngeren
Einldssen der Einfluss einer Variation des Kehlenradius r;,.

Aufgrund des im Uberschallbetrieb entstehenden senkrechten Verdichtungs-
stoBes vor dem Pitot-Einlass, konnen nur theoretische Einlassdruckverhiltnisse
min von etwa 0,98 bei einer Fluggeschwindigkeit von Mach 1,3 bzw. 0,90 bei
Mach 1,6 erreicht werden, vgl. Abschnitt 2.3.1. Bei den untersuchten Fillen, bei
denen keine Stromungsablosungen auftreten, wurden sehr gute Werte fiir das Ein-
lassdruckverhéltnis von 0,977 bei Mach 1,3 bzw. 0,893 bei Mach 1,6 bestimmt,
was mit den Werten der Studie von Slater [36] iibereinstimmt, vgl. Wollner [315,
S. 90].
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Die Stromungsgleichférmigkeit wird im Uberschallbetrieb vorrangig durch
Grenzschichtablosungen beeintrichtigt. Diese konnen bei ungeeigneten Kehlen-
und Eintrittsradien auftreten. Bei zu kleinen Eintrittsradien steigt die Machzahl
in der Kehle stark an, wodurch lokale Verdichtungsstof3e auf der Einlasslippe
auftreten und zu Stromungsablosungen fithren konnen, vgl. Abbildung A.35 in
Anhang A.5. Ist der Eintrittsradius zu grof3 gewihlt, divergiert die Fangstromrohre
stirker, was zu einer erhohten Umlenkung und Beschleunigung der Stromung ent-
lang der Vorderkante fiihrt. Dadurch konnen auf der Auflenseite des Vorkorpers
Verdichtungsstofle mit zugehdrigen Verlusten und Stromungsablésungen auftre-
ten, vgl. Abbildung A.36 in Anhang A.5. Bei den gewihlten Bedingungen traten
fiir Kehlenradien ry;, im Intervall von 580 bis 620 mm keine Stromungsablosun-
gen auf. Jedoch sind diese Werte stark von den getroffenen Annahmen abhingig,
beispielsweise beziiglich des Triebwerksmassenstroms.

Geometrieauswahl

Zur Minimierung der Komplexitit der variablen Pitot-Einldsse bis Mach 1,6
wurde im Rahmen dieser ersten Konzeptstudie die minimale Anzahl umzuset-
zender Geometrien ausgewihlt, die einen zuverldssigen und effizienten Betrieb
ermoglicht. Dabei ist das geringe Potenzial variabler Pitot-Einldsse im reinen
Unterschallbetrieb zugleich ein Vorteil, da eine einzige Geometrie sowohl bei
langsamen Flugbedingungen als auch im Unterschallreiseflug zuverldssig und
relativ effizient eingesetzt werden kann. Fiir den Uberschallbetrieb wurde eben-
falls eine einzige Geometrie ausgewdihlt, die bei einer Fluggeschwindigkeit von
Mach 1,6 am besten geeignet ist.

Somit muss ein moglicher Stellmechanismus nur zwischen zwei Konturen
wechseln konnen. Dies betrifft insbesondere die Konzeptgruppen des Verschie-
bens starrer Komponenten und der elastischen Oberflichenverformung. Fiir
Konzepte mit aerodynamischer Grenzschichtbeeinflussung wird die Uberschall-
kontur starr implementiert, wihrend im Unterschallbetrieb Stromungsablosungen
verhindert werden.



4.4 Vorentwurf der Konzeptgruppen 203

Weiterhin kann die Komplexitit aller Konzepte durch den Verzicht auf die
Variation der Linge und des Vorderkantendurchmessers signifikant verringert
werden. Folglich wurden entsprechend der identifizierten Parameterkorrelatio-
nen und der Optimierungsergebnisse Tendenzen idealer Geometrien ermittelt und
Geometrien gewihlt [301], vgl. Tabelle 4.15 und Abbildung 4.29.

Tabelle 4.15 Tendenzen idealer und gewihlter Geometrien

Geometrischer Parameter Referenz | Unterschallflug Uberschallflug

Ideal Gewihlt | Ideal Gewihlt
Diffusorldnge /4;y [mm] 600 Maximal | 1388 Maximal 1623
Ellipsenverhiltnis l;;, /hyip [-] | 2,7 >3 3,5 1,0 1,0
Vorkorperhohe £,y [mm] 98 Hoch 112 Niedrig 56
Lippenhohe A;, [mm] 78 Hoch 70 Niedrig 10
Kehlenradius 7;;, [mm] 586 >560 560 580 bis 620 | 620

—— Referenzgeometrie
------- Unterschallgeometrie fir Mach 0,95
Uberschallgeometrie fiir Mach 1,6

Abbildung 4.29 Gewiihlte Geometrien variabler Einlésse

Obwohl die Unterschallgeometrie nicht bei langsamen Flugbedingungen simu-
liert und getestet wurde, sollte sie zuverlidssig bei diesen Bedingungen ihre
Funktion erfiillen. Dies ist in nachfolgenden Studien zu zeigen. Griinde fiir die
angenommene Funktionalitit bestehen in den konservativ gewihlten Geometrie-
parameterwerten, insbesondere dem erhohten Ellipsenverhiltnis und der groferen
Linge, wodurch die Stromungsumlenkung auf einer liangeren Strecke erfolgt.
Zudem ist der Diffusor6ffnungswinkel kleiner als 8° und die durchschnittliche
Kehlen-Machzahl unterschreitet stets Mach 0,7.
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Geometrieverifizierung

Da die Geometrien mit Hilfe der Antwortflichen bestimmt wurden, erfolgte eine
jeweilige Simulation dieser zur Sicherstellung der Erfiillung der aerodynami-
schen Bewertungskriterien. Diese Simulationen bei Fluggeschwindigkeiten von
Mach 0,95 und 1,6 zeigen, dass die bestimmten Geometrien deutlich besser fiir
die jeweiligen Fluggeschwindigkeiten geeignet sind als die Referenzkontur, die
fiir Mach 0,85 ausgelegt ist.

So sind die auftretenden Uberschallgebiete und die maximalen lokalen
Geschwindigkeiten fiir die gewéhlte Unterschallgeometrie bei Mach 0,95 deutlich
kleiner als die der Referenz, vgl. Abbildung 4.30 oben. Dies resultiert in einer Ver-
ringerung des Uberlaufwiderstands ADyacf,ext von iiber 700 N bzw. 97 %, vgl.
Tabelle 4.16. Im Uberschallbetrieb reicht der senkrechte VerdichtungsstoB bei der
gewiihlten Uberschallgeometrie deutlich niher an die Einlasskontur heran als bei
der Referenzgeometrie und ist zudem abgeschwécht, vgl. Abbildung 4.30 unten.
Dadurch wird der Uberlaufwiderstand Dyact,ex: des Einlasses um iiber 9.000 N
bzw. iiber 40 % reduziert.

Gewahlte
Unterschall-
Geometrie

|L : K{; geometrie
Fluggeschwindigkeit Mach 1,6

Gewahlte
Uberschall-
Geometrie

~ Referenz-
| geometrie

Abbildung 4.30 Machzahlverteilungen der Referenz und der ausgewihlten Geometrien
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Tabelle 4.16 Vergleich der Referenzkontur mit den ausgewéhlten Konturen

Bewertungskriterium Unterschallflug bei Uberschallflug bei
Mach 0,95 Mach 1,6
Referenz- Unterschall- | Referenz- Uberschall-
kontur kontur kontur kontur
Zulaufwiderstand D pye [N] 2180 1360 8800 4100
Vorkorperkraft D g, [N] —1440 —1340 10900 6520
Uberlaufwiderstand D,y f,ext NI 740 20 19700 10620
Widerstandsreduktion ADpgcf ext - 720 - 9080
[N]
Einlassdruckverhaltnis 7, [-] 0,996 0,996 0,892 0,893

Zu beachten ist bei diesen Ergebnissen, dass ein starrer Uberschall-Pitot-
Einlass voraussichtlich mit einer diinneren Geometrie ausgelegt werden wiirde,
wodurch sich die identifizierten Ersparnisse verringern wiirden. Allerdings wire
in diesem Fall der Vorteil des grof3eren Betriebsbereichs variabler Einldsse stérker
ausgeprigt, beispielsweise bei Seitenwind.

Aus Simulationen der Unterschallkontur bei Uberschallbedingungen geht ein
Uberlaufwiderstand Dyacf ext von 15660 N hervor [315, S. 95]. Fiir den umge-
kehrten Fall betriigt der Uberlaufwiderstand Dyacfext 800 N [315, S. 95]. Diese
deutlichen Anstiege des Widerstands, die teilweise iiber das Niveau der Referenz-
kontur hinausreichen, offenbaren die Notwendigkeit variabler Einlésse fiir einen
effizienten Betrieb sowohl im Unterschall- als auch im Uberschall-Reiseflug.

Aerodynamisches Einsparpotenzial

Die Reduzierung des Luftwiderstands durch Verwendung variabler Einldsse
ermoglicht eine groBere Flugreichweite R, einen verringerten Kraftstoffver-
brauch 71 r,¢; oder eine geringere mitzufiihrende Kraftstoffmenge m r,¢; bzw. eine
erhohte Nutzlast. Diese Vorteile sind mit Hilfe der Breguet’schen Reichweitenfor-
mel [10, S. 454] niherungsweise quantifizierbar, vgl. Anhang A.5.3.

Der Widerstandskoeffizient cp eines Flugzeugs, das Triebwerke mit variablen
Einldssen nutzt, hat einen groBen Einfluss auf die moglichen Verbesserungen
beziiglich Flugreichweite R und Kraftstoffverbrauch 1 r,¢;. Wihrend die meis-
ten Unterschall-Geschiftsreiseflugzeuge zwei Triebwerke nutzen, sind bei einigen
Uberschall—Konzepten, wie der Aerion AS2, drei Triebwerke vorgesehen [45].
Deshalb werden im Folgenden Konfigurationen mit zwei und drei Triebwer-
ken vorgestellt. Der Einsatz variabler Einldsse im Unterschall bei Mach 0,95
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in einem Flugzeug mit zwei Triebwerken und mit einem iiblichen cp-Wert von
0,025 ermoglicht einen Reichweitengewinn von etwa 5 %, wihrend im Uber-
schall bei Mach 1,6 mit drei Triebwerken und einem c¢p-Wert von 0,035 ca. 35 %
Reichweitengewinn moglich sind [352], [353], [354], [355], vgl. Abbildung 4.31.
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Abbildung 4.31 Anderung von Reichweite und Kraftstoffverbrauch durch Verwendung
variabler Einldsse bei verschiedenen Maximalgeschwindigkeiten und Widerstandsbeiwerten

Die Masse variabler Einldsse ist durch die lingere Geometrie und die erfor-
derlichen Variationsmechanismen erhoht. Der Einfluss dieser zusitzlichen Masse
kann ebenfalls mittels der Breguet’schen Reichweitenformel bestimmt werden.
Hierfiir wurde eine maximal zulédssige Startmasse m;, mqx von 47.000 kg gewihlt,
die etwa 1.800 kg mehr betrégt als die der Gulfstream G650ER oder der Bom-
bardier Global 6500 [49], [335]. Zudem wurde fiir Fluggeschwindigkeiten von
Mach 0,85 und Mach 0,95 ein Widerstandsbeiwert cp von 0,025 und fiir Mach 1,3
bzw. Mach 1,6 ein cp-Wert von 0,035 gewihlt.

Unterschallflugzeuge bis Mach 0,95 mit zwei Triebwerken erreichen bei Ver-
wendung variabler Einldsse mit einer konservativen Zusatzmasse von 500 kg
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je Einlass keinen merklichen Reichweitengewinn, vgl. Abbildung 4.32. Uber-
schallflugzeuge bis Mach 1,6 mit drei Triebwerken ermdglichen bei der gleichen
Zusatzmasse pro Einlass eine um 20 % erhohte Reichweite.
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Zusatzliche Gesamtmasse Am [kg]  Zuséatzliche Gesamtmasse 4m [kg]

Abbildung 4.32 Abhingigkeit der Reichweiteninderung von der Zusatzmasse variabler
Einldsse

Vorteile und Limitierungen der Herangehensweise

Der verwendete Ansatz ermoglicht die zeit- und kosteneffiziente Bestimmung von
Korrelationen zwischen geometrischen und aerodynamischen Einlassparametern
sowie die Ermittlung idealer Einlassgeometrien fiir Unter- und Uberschall-
Reiseflugbedingungen. Aus den Vereinfachungen bei der Modellbildung, den
getroffenen Annahmen fiir die Randbedingungen und der Antwortflichenoptimie-
rung ergeben sich Einschriankungen beziiglich der Ergebnisgenauigkeit, die fiir
eine erste Konzeptstudie tolerierbar sind [301].

Es wurden ausschlieBlich Reiseflugbedingungen eingehend untersucht. Unter-
suchungen beziiglich verbleibender Flugphasen, z. B. Start, Steigflug, Seitenwind
und Windmilling, konnten ebenfalls zu verbesserten Geometrien fiir diese Bedin-
gungen fiihren. Dies konnte eine hohere Widerstandsfihigkeit gegen Seitenwind,
hohere Steigraten und verringerten Larm in Flughafennihe ermoglichen. Da diese
Betriebsbedingungen jedoch deutlich komplexer als der Reiseflug sind, konnen die
zugehdrigen Untersuchungen nur bei einer anschlieSenden experimentellen Validie-
rung durch Versuche wertvolle Ergebnisse bereitstellen. Wihrend fiir nachfolgende
Entwicklungsphasen folglich zusétzliche Analysen und Versuche empfohlen wer-
den, konnen die Ergebnisse des vorgestellten Ansatzes als Anhaltspunkte fiir den
weiteren Verlauf der vorliegenden Konzeptstudie herangezogen werden.
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4.4.4 Konzeptgruppenbewertung

Die abschlieBende Auswahl einer Konzeptgruppe erfolgte, wie die Auswahl
geeigneter Eisschutzsysteme, mit Hilfe einer gewichteten Punktbewertung. Dafiir
wurde die Erfiillung der Bewertungskriterien aus Abschnitt 4.1.4 durch die jewei-
lige Konzeptgruppe basierend auf dem Bewertungssystem aus Abschnitt 4.4.2
durch eine Gruppe von vier Ingenieuren untersucht.

Die Konzeptgruppen fiir variable Einlidsse, die die Geometrie durch Grenz-
schichtbeeinflussung oder durch Verformen einer elastischen Oberfléche variieren,
gewihrleisten eine sehr gute aerodynamische Funktionalitit. Beide Konzeptgrup-
pen ermoglichen bei einer Geometrieanpassung im geforderten Bereich eine
glatte, liicken- und stufenlose Stromungskontur. Die Konzeptgruppe des Ver-
schiebens starrer Komponenten weist mogliche Einschriankungen hinsichtlich der
aerodynamischen Funktionalitit auf. Diese Einschrankungen ergeben sich aus den
kleinen Stufen und Liicken zwischen den Segmenten, der nicht ideal kreisfor-
migen Querschnittsgeometrie und den Einschrinkungen bei der Anpassung des
Eintrittsdurchmessers.

Die Integration dieser Konzeptgruppe erfordert ein Stellsystem, eine Erweite-
rung des vor Vereisung zu schiitzenden Bereichs und eine erhchte Teileanzahl.
Dennoch ist diese Konzeptgruppe im Vergleich zu den beiden verbleibenden
Optionen wesentlich einfacher in den Einlass zu integrieren. Die Konzept-
gruppe der elastischen Oberflichenverformung erfordert eine komplexe interne
Stiitzstruktur, innovative Losungen fiir Eisschutz und Lirmminderung sowie ein
Stellsystem. Dariiber hinaus ist der Einfluss der Umgebungsbedingungen auf das
Oberflachenmaterial zu untersuchen. Die Konzepte der Grenzschichtbeeinflussung
erfordern Pumpen, Rohre und zahlreiche ansteuerbare Schlitze, die vor Eis und
Schmutz geschiitzt werden miissen.

Die erforderlichen Komponenten fiir die Grenzschichtbeeinflussung resultieren
in einer erhohten Masse, diese kann jedoch teilweise durch die schlanke, starre
Geometrie ausgeglichen werden. Die Konzeptgruppen der starren Komponentenver-
schiebung und der elastischen Oberflichenverformung erfordern hingegen Variati-
onsmechanismen, einschlieflich einer Aktorik, die zu einer Massenzunahme fiihrt.
Beide Konzeptgruppen sind zudem segmentiert, weshalb ihre strukturelle Dimen-
sionierung gegen Beanspruchungen, wie Vogelschlége, eine erhohte Masse nach sich
zieht. Weiterhin benétigt die Konzeptgruppe der elastischen Oberflichenverformung
fiir Belastungsaufnahme und fiir das Beibehalten der eingestellten Geometrie eine
Stiitzstruktur mit entsprechender zusitzlicher Masse.
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Die Sicherheit von Konzepten der Gruppe verschiebbarer starrer Komponen-
ten kann durch Vorkehrungen gewihrleistet werden. So kann Vogelschldagen durch
eine entsprechende Dimensionierung widerstanden werden. Fiir den Fall einer
Aktorfehlfunktion kann automatisch eine versagenssichere Geometrie eingestellt
und durch einen unabhédngigen Feststellmechanismus gesichert werden. Ein mog-
liches zusitzliches Feuerrisiko durch ungeeignete Kombinationen von Stellsystem
und Eisschutzsystem kann mittels konstruktiver Vorkehrungen beherrscht werden.
Fiir die Konzeptgruppe elastischer Oberflichenverformung gelten fiir Aktorversa-
gen und das Einddmmen des Feuerrisikos die gleichen Moglichkeiten. Jedoch
sind diese Konzepte anfilliger fiir gefihrliches Materialversagen durch Vogel-
oder Fremdkorpereinschldge. Die Konzeptgruppe der Grenzschichtbeeinflussung
verwendet eine schlanke, starre Geometrie, die anfillig fiir Stromungsablosun-
gen beim Start und im Steigflug sein kann. Fiir den Fall einer Fehlfunktion
des Grenzschichtbeeinflussungssystems konnen gefihrliche Ereignisse eintreten.
Diese konnten auf Kosten des aerodynamischen Einsparpotenzials durch eine
ablosungsresistentere starre Ausgangsgeometrie vermieden werden.

Nach Bertlicksichtigung der erhohten Teilezahl, der flexiblen Leitungen, des
Leistungs- und Wartungsbedarfs des Stellsystems und der Reibung zwischen
Segmenten, bieten Konzepte der Verschiebung starrer Komponenten weiterhin
gute Lebenswegkosten und Zuverlissigkeit. Konzepte mit elastisch verformbaren
Oberflichenmaterialien haben aufgrund von Erosion und anderen Umwelteinfliis-
sen eine stark begrenzte Lebensdauer, was in erhohtem Wartungsaufwand resul-
tiert. Abgesehen von der grofien Schlitzanzahl und dem damit einhergehenden
Bedarf an Schutzvorkehrungen und Wartung verbinden grenzschichtbeeinflus-
sende Konzepte hohe Zuverlissigkeit mit niedrigen Betriebskosten.

Wenngleich alle Konzeptgruppen einen erhohten Herstellungsaufwand erfor-
dern, wird nur dem verformbaren Oberflichenmaterial der zugehorigen Konzept-
gruppe eine signifikante Erhohung der Herstellungskosten zugeschrieben. Zudem
erfordert diese Gruppe und die der Grenzschichtbeeinflussung einen erhohten
Entwicklungs- und Zulassungsaufwand.

Aus der Bewertung der Konzeptgruppen und den sich daraus ergebenden relati-
ven Bewertungen r; geht hervor, dass die Konzeptgruppe des Verschiebens starrer
Komponenten am besten fiir variable Einlidsse geeignet ist, vgl. Tabelle 4.17
und Abbildung 4.33. Deshalb wurde im weiteren Verlauf ein Konzept dieser
Konzeptgruppe detailliert untersucht.
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Tabelle 4.17 Bewertung der Konzeptgruppen
Kriterium Verschieben Verformen Grenzschicht-
starrer elastischer beeinflussung
Komponenten | Oberflichen
Aerodynamische Funktionalitit + ++ ++
(w; =0,267)
Integrierbarkeit (wy = 0,067) + -
Masse und Beanspruchungswiderstand | o - +
(w3 =0,133)
Sicherheit (w4 = 0,267) ++ + —
Zuverléssigkeit und Lebenswegkosten | + - +
(ws = 0,200)
Entwicklungs- und Produktionskosten | + - -
(wg = 0,067)
Relative Bewertung r; 0,783 0,183 0,633

Zellwerte: Erfiillung des Kriteriums ist sehr gut ++, gut +, durchschnittlich o, schlecht — oder

sehr schlecht ——

O Verschieben starrer

Komponenten
A
4
3
R R
S D S
W

O Verformen der

Oberflache
A

W

O Grenzschicht-
beeinflussung
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W

Aerodynamische Funktionalitat (A)

Zuverlassigkeit und Lebenswegkosten (R)

Sicherheit (S)

Integrierbarkeit (1)

Entwicklungs- und Produktionskosten (D)

Masse und Beanspruchungswiderstand (W)

Abbildung 4.33 Bewertung der Konzeptgruppen
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4.5 Detaillierte Konzeptuntersuchungen

Basierend auf den zuvor beschriebenen Untersuchungen wurde die Konzept-
gruppe fiir variable Einldsse durch Verschieben starrer Segmente als die best-
geeignete identifiziert. Nachfolgend wird erldutert, wie aus dieser Konzeptgruppe
das umzusetzende Konzept hergeleitet, strukturell dimensioniert, in einer CAD-
Umgebung modelliert, in einem Prototyp umgesetzt und seine strukturelle
Stabilitdt mittels Vogelschlaganalyse vorlidufig gezeigt wurde.

4.5.1 Konzeptbeschreibung und Herleitung

Das umzusetzende Konzept ist in Abbildung 4.34 dargestellt. Bei diesem Kon-
zept verschiebt eine elektrisch betriebene Aktorik A einen Stellring R parallel
zur Triebwerksrotationsachse. Die Bewegung des Stellrings R wird von einer
Schienenfiihrung F getragen und geleitet, wodurch die Aktorik entlastet wird.
Durch die Bewegung des Stellrings R wird die axial und iiber den Umfang
segmentierte umstromte Kontur des Einlasses variiert. Die axiale Unterteilung
erfolgt in je vier umstromte Segmente auf der Aufenseite S1, S3, S5 und S7
sowie auf der Innenseite S2, S4, S6 und S8. Axial benachbarte Segmente sind
gelenkig miteinander verbunden. Die Segmente S1 und S2 sind zudem gelenkig
mit dem statischen Teil des Einlasses gekoppelt. Uber den Umfang erfolgt eine
Unterteilung der umstromten Segmente in 15°-Sektoren. Die Querschnittsvaria-
tion wird dabei durch ein teilweises Uberlappen der Segmente erméglicht, vgl.
Abbildung 4.11 in Abschnitt 4.2.

Der Einlass wird als zusammenhidngende Baugruppe auf axialer Hohe der
Fanebene an die restliche Gondel montiert. Hierfiir ist zwischen den Segmen-
ten S1 bzw. S2 und der Fanebene ein starrer Bereich vorgesehen. Die Montage
des Einlasses kann beispielsweise durch eine Flanschverbindung zwischen dem
starren Bereich des Einlasses und der Triebwerksgondel erfolgen. Dies wird in
dieser Arbeit nicht detailliert betrachtet und alle unbeweglichen Komponenten von
Einlass und Gondel werden als statische Gondel G zusammengefasst. Weiterhin
miissen in den starren Bereich des Einlasses auch die funktionalen und mecha-
nischen Schnittstellen zwischen Einlass und restlicher Gondel integriert werden.
Zudem werden die Aktorik A und die Schienenfiihrung F des Stellrings R in
besagtem Bereich gelagert.
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Unterschallflug
S - Segment
VS - Verbindungsstab

Statische
Gondel G

Abbildung 4.34 Prinzipielle Darstellung des Konzepts

Der Stellring R ist iiber seine axiale Erstreckung teilweise als geschlossener
Ring und teilweise segmentiert ausgefiihrt, vgl. Abbildung 4.50. Im Bereich der
Vorderkante ist der Stellring ein iliber den Umfang geschlossener Ring, der im
Folgenden als Vorderkantenring bezeichnet wird, vgl. Abbildung 4.35.

Uber die Verbindungsstibe VS1 bis VS8 ist der Stellring R mit den jeweili-
gen umstromten Aufensegmenten des Konzeptes S1 bis S8 verbunden. Bei den
Segmenten S1 bis S6 erfolgt die Lagerung der Verbindungsstibe VS1 bis VS6
beidseitig gelenkig. Bei den Segmenten S7 und S8 sind die Verbindungstibe
VS7/8 fest in die Segmente integriert. Die Verbindung zum Stellring R erfolgt
bei den Segmenten S7/8 iiber Gelenkbolzen BRV7/8, die fest mit VS7/8 verbun-
den sind und innerhalb der Vorderkante des Stellrings R entlanggleiten konnen.
Um dies zu ermoglichen, sind Schienen im Vorderkantenring integriert. Die gelen-
kigen Verbindungen zwischen den Komponenten des variablen Konzepts werden
in allen Fillen iiber Bolzenverbindungen realisiert.
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Unterschallflug

A-A
Segment S7

Stellring R

Segment S8

Abbildung 4.35 Funktionsprinzip gleitender Gelenke im Vorderkantenring

Eisbildung wird durch elektrische Enteisungsmatten verhindert. Diese erstre-
cken sich iiber die gesamte umstromte Einlassoberfliche, um auch Eisbildung
zwischen den Segmenten benachbarter Sektoren zu verhindern [300]. Vom Fan
ausgehende Larmemissionen werden durch herkommliche Akustikauskleidungen
in den Segmenten S2 und S4 minimiert. Eine umfassende Auflistung der Bauteile
des Konzepts ist Tabelle 4.18 zu entnehmen. Bauteile, deren Anzahl in Klammern
steht, sind Bestandteil eines anderen Bauteils.
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Tabelle 4.18 Bauteilliste des Konzepts

ID Bezeichnung Beschreibung Anzahl

G Statische Gondel Statische Komponenten der Triebwerksgondel, 1
einschlieBlich des statischen Einlassteils sowie
Schnittstellen zwischen Einlass und Gondel

A Aktorik Antriebssystem des variablen Einlasses, 6
einschlieBlich Stelltrieben, Motoren, Sensorik,
Steuerelektronik, Feststellmechanismen und Kabeln

F Fiihrungsschienen | Entlastung der Aktorik A durch Tragen und Fiihren 24
des Stellrings R

R Stellring Umlaufende Struktur; durch Schienenfiihrung F 1
gelagert; axiale Position von Aktorik A gesteuert;
iiber Verbindungsstibe VS1 bis VS6 und Gelenke mit
iiberstromten Segmenten S1 bis S6 verbunden;
Vorderkante ringformig mit integrierten Schienen;
bildet im Uberschallbetrieb Teil der Einlasslippe; iiber
gleitende Gelenke mit Segmenten S7/8 verbunden

S1 Segment 1 Uberstromtes Segment auf der EinlassauBenseite; 24
gelenkig mit statischer Gondel G, Segment S3 sowie
Verbindungsstab VS1 verbunden

S2 Segment 2 Uberstromtes Segment auf der Einlassinnenseite; 24
gelenkig mit statischer Gondel G, Segment S4 sowie
Verbindungsstab VS2 verbunden

S3 Segment 3 Uberstromtes Segment auf der EinlassauBenseite; 24
gelenkig mit Segmenten S1 und S5 sowie
Verbindungsstab VS3 verbunden

S4 Segment 4 Uberstromtes Segment auf der Einlassinnenseite; 24
gelenkig mit Segmenten S2 und S6 sowie
Verbindungsstab VS4 verbunden

S5 Segment 5 Uberstromtes Segment auf der EinlassauBenseite; 24
gelenkig mit Segmenten S3 und S7 sowie
Verbindungsstab VS5 verbunden

S6 Segment 6 Uberstromtes Segment auf der Einlassinnenseite; 24
gelenkig mit Segmenten S4 und S8 sowie
Verbindungsstab VS6 verbunden

S7 Segment 7 Uberstromtes Segment auf der EinlassauBenseite; 24
gelenkig mit Segment S5 verbunden; beinhaltet
Verbindungsstab VS7 und Gelenkbolzen BRV?7 fiir
gleitende Gelenkverbindung mit Vorderkantenring R

(Fortsetzung)
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Tabelle 4.18 (Fortsetzung)

ID Bezeichnung Beschreibung Anzahl

S8 Segment 8 Uberstromtes Segment auf der Einlassinnenseite; 24
gelenkig mit Segment S6 verbunden; beinhaltet
Verbindungsstab VS8 und Gelenkbolzen BRVS fiir
gleitende Gelenkverbindung mit Vorderkantenring R

VS1 Verbindungsstab 1 | Stab; gelenkig mit Stellring R und Segment S1 48
verbunden

VS2 Verbindungsstab 2 | Stab; gelenkig mit Stellring R und Segment S2 48
verbunden

VS3 Verbindungsstab 3 | Stab; gelenkig mit Stellring R und Segment S3 48
verbunden

VsS4 Verbindungsstab 4 | Stab; gelenkig mit Stellring R und Segment S4 48
verbunden

VS5 Verbindungsstab 5 | Stab; gelenkig mit Stellring R und Segment S5 48
verbunden

VS6 Verbindungsstab 6 | Stab; gelenkig mit Stellring R und Segment S6 48
verbunden

VS7 Verbindungsstab 7 | Stab; fest mit Segment S7 und Gelenkbolzen BRV7 | (48)
verbunden

VS8 Verbindungsstab 8 | Stab; fest mit Segment S8 und Gelenkbolzen BRV8 | (48)
verbunden

BSG1 | Gelenkbolzen SG1 | Gelenkbolzen zwischen Segment S1 und der 48
statischen Gondel G

BSG2 | Gelenkbolzen SG2 | Gelenkbolzen zwischen Segment S2 und der 48
statischen Gondel G

BS13 | Gelenkbolzen S13 | Gelenkbolzen zwischen Segment S1 und Segment S3 | 48

BS24 | Gelenkbolzen S24 | Gelenkbolzen zwischen Segment S2 und Segment S4 | 48

BS35 | Gelenkbolzen S35 | Gelenkbolzen zwischen Segment S3 und Segment S5 | 48

BS46 | Gelenkbolzen S46 | Gelenkbolzen zwischen Segment S4 und Segment S6 | 48

BS57 | Gelenkbolzen S57 | Gelenkbolzen zwischen Segment S5 und Segment S7 | 48

BS68 | Gelenkbolzen S68 | Gelenkbolzen zwischen Segment S6 und Segment S8 | 48

BSV1 | Gelenkbolzen SV1 | Gelenkbolzen zwischen Segment S1 und 48
Verbindungsstab VS1

BSV2 | Gelenkbolzen SV2 | Gelenkbolzen zwischen Segment S2 und 48

Verbindungsstab VS2

(Fortsetzung)
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Tabelle 4.18 (Fortsetzung)

ID Bezeichnung Beschreibung Anzahl

BSV3 | Gelenkbolzen SV3 | Gelenkbolzen zwischen Segment S3 und 48
Verbindungsstab VS3

BSV4 | Gelenkbolzen SV4 | Gelenkbolzen zwischen Segment S4 und 48
Verbindungsstab VS4

BSVS5 | Gelenkbolzen SV5 | Gelenkbolzen zwischen Segment S5 und 48
Verbindungsstab VS5

BSV6 | Gelenkbolzen SV6 | Gelenkbolzen zwischen Segment S6 und 48
Verbindungsstab VS6

BRVI1 | Gelenkbolzen RV1 | Gelenkbolzen zwischen Stellring R und 48
Verbindungsstab VS1

BRV2 | Gelenkbolzen RV2 | Gelenkbolzen zwischen Stellring R und 48
Verbindungsstab VS2

BRV3 | Gelenkbolzen RV3 | Gelenkbolzen zwischen Stellring R und 48
Verbindungsstab VS3

BRV4 | Gelenkbolzen RV4 | Gelenkbolzen zwischen Stellring R und 48
Verbindungsstab VS4

BRVS5 | Gelenkbolzen RV5 | Gelenkbolzen zwischen Stellring R und 48
Verbindungsstab VS5

BRV6 | Gelenkbolzen RV6 | Gelenkbolzen zwischen Stellring R und 48
Verbindungsstab VS6

BRV7 | Gelenkbolzen RV7 | Fest mittels Verbindungsstab 7 in Segment S7 (48)
integrierter Gelenkbolzen; gleitet gelenkig in
Vorderkantenring R entlang

BRVS8 | Gelenkbolzen RV8 | Fest mittels Verbindungsstab 8 in Segment S8 (48)

integrierter Gelenkbolzen; gleitet gelenkig in
Vorderkantenring R entlang

1472
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Funktionsweise

Das Konzept kann zwei Zustinde annehmen. Im ersten Zustand wird eine Geo-
metrie fiir den Unterschallflug eingestellt. Dieser Zustand représentiert zugleich
die Nominalstellung des Systems, welche im unbelasteten Fall, aber auch im Feh-
lerfall, umgesetzt werden soll. Der zweite Zustand realisiert eine Geometrie, die
fiir den Uberschallflug geeignet ist. Durch axiales Verfahren des Stellrings kann
zwischen den Zustidnden gewechselt werden.

Beim Verfahren des Aktors A aus dem Unterschallzustand wird der Stellring R
entgegen der Flugrichtung axial verschoben. Dadurch veréindert sich die Lage der
Verbindungsstibe VS1 bis VS6, wodurch wiederum die umstromten Segmente S1
bis S6 in die gewiinschte Position gezogen werden. Durch das axiale Vorfahren
des Stellrings gleiten zudem die Segmente S7 und S8 mit Hilfe der Bolzengelenke
entlang der Schienen im Vorderkantenring R an diesem entlang. Dadurch wird
der Vorderkantenring zum vordersten Teil der Einlasslippe und bildet gemein-
sam mit den umstromten Segmenten S1 bis S8 die Einlassgeometrie wihrend des
Uberschallbetriebs.

Fiir das Verfahren des Stellrings wird ein elektrisch betriebenes Aktorsystem
A verwendet. Dieses kann Synergien mit dem elektrischen Enteisungssystem nut-
zen [300]. Ein Umwandeln der Geometrie von Unterschall zu Uberschall darf
sicherheitsbedingt nur im stationiren Reiseflug erfolgen, wihrend die Anderung
von Uberschall- zu Unterschallgeometrie wihrend jeder Flugphase erfolgen darf.

Bei Fehlern oder dem Ausfall von Teilsystemen sind Vorkehrungen zu treffen,
die gefihrliche Fehlerfolgen verhindern. Relevante Fehlerfille sind unter ande-
rem das ungewollte Ausfahren des Aktors und somit eine ungewollte Verstellung
der Geometrie wihrend des Startfalls. Da dieser Fehler gefihrliche Folgen haben
kann, sind GegenmaBnahmen zu ergreifen, wie beispielsweise ein vom Aktor-
kontrollsystem unabhiéngiger Feststellmechanismus fiir die Aktoren, vgl. Kazula
et al. [299] und Abbildung 4.15. Die Position des Aktors und somit des Stellrings
wird deshalb durch ein unabhéngig angesteuertes Bremssystem gegen ungewolltes
Verstellen gesichert. Beim Ausfall des Aktorsystems, beispielsweise beim Feh-
len elektrischer Energie zum Verstellen, sollte der variable Einlass die Geometrie
fir den Unterschall einnehmen. Erfolgt dies nicht automatisch durch die wir-
kenden Stromungslasten, kann hierfiir ein zusitzlicher Federmechanismus zum
Zuriickfahren des Stellrings R eingesetzt werden.

Statische und kinematische Bestimmtheit

Das Konzept als mechanisches System muss statisch und kinematisch eindeu-
tig bestimmt sein. Dies bedeutet, dass jeder Position des Aktors genau eine
Position der Systemkomponenten und somit genau eine Einlassgeometrie zuge-
ordnet sein muss [356, S. 90]. Die notwendige Bedingung hierfiir ist ein statisch
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bestimmtes System, welches mit Hilfe eines Abzahlkriteriums nachgewiesen wird
[356, S. 91-106]. Nach diesem muss die Anzahl der ungebundenen Bewegungs-
freiheitsgrade aller Systemkomponenten f gleich der Anzahl der Wertigkeiten
der Bindungselemente oder Lagerungen des Systems n sein [356, S. 91]. Als
hinreichende Bedingung fiir die kinematische Bestimmtheit kann ein Polplan her-
angezogen werden oder direkt gezeigt werden, dass das System unbeweglich ist
[356, S. 91-106], [357, S. 142-147].

Nachfolgend wird die statische und kinematische Bestimmtheit des Konzepts
in der Schnittebene aus Abbildung 4.34 gezeigt. Die Starrkorper des Systems
haben in dieser ebenen Betrachtungsweise jeweils drei Freiheitsgrade:

e horizontale Verschiebung,

e vertikale Verschiebung und

e Rotation in der Ebene.

Das Konzept beinhaltet 17 Starrkorper und somit insgesamt 51 Bewegungsfrei-

heitsgrade f, vgl. obere Hilfte von Abbildung 4.36.

Freiheitsgrad des ungebundenen Systems 1

Zahl der Bindungen des Systems
n=3-3+20-24+2-1=51

Abbildung 4.36 Freiheitsgrade und Lagerwertigkeiten des Konzepts
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Die Wertigkeit einer Bindung ist entsprechend der Anzahl der Freiheitsgrade,
die sie aus dem System entfernt. Die Aktorik A und die Fiihrungsschienen F
stellen fiir jeden Zustand des Systems genau eine Position des Stellrings sicher.
Diese Positionssicherung wird im Folgenden als feste Einspannung mit einer
Wertigkeit von 3 modelliert. Auch der statische Teil des Einlasses ist durch die
Flanschverbindung zur restlichen Gondel fest eingespannt. Die Schienen im Vor-
derkantenring realisieren ein Dreh-Schiebe-Gelenk mit einer Wertigkeit von 1, da
sowohl eine Rotation des Segmentes S7 bzw. S8 moglich ist, als auch ein Abglei-
ten entlang der Schiene [356, S. 106]. Alle weiteren Gelenkbolzenverbindungen
stellen Drehgelenke mit einer Wertigkeit von 2 dar [356, S. 106]. Wie aus der
unteren Hilfte von Abbildung 4.36 hervorgeht, betrigt die Summe der Wertigkei-
ten aller unabhéngigen Bindungen n des Konzepts somit insgesamt 51. Folglich ist
das System statisch bestimmt. Weiterhin ist aus der Anschauung feststellbar, dass
das abgebildete System unbeweglich ist. Daraus resultiert, dass das gebundene
System keinen Freiheitsgrad hat und deshalb kinematisch eindeutig bestimmt ist.

Umsetzung der Kinematik iiber Stellring und Verbindungsstabe
Das Verhalten der Kinematik und somit die vom Konzept umsetzbaren Geome-
trien werden durch Verfahren des Stellrings R gesteuert. Der Stellring R ist eine
umlaufende Struktur, die durch die Schienenfiihrung F gehalten und deren axiale
Position von der Aktorik A gesteuert wird. Uber die Verbindungsstibe VS1 bis
VS6 und die zugehorigen Bolzengelenke ist er mit den {liberstromten, konturge-
benden Segmenten S1 bis S6 des Konzepts verbunden, vgl. Abbildung 4.37. Die
Segmente S1 bis S6 sind iiber je zwei Verbindungsstibe mit dem Stellring ver-
bunden. Diese doppelte Ausfiihrung resultiert in einer erhohten Sicherheit durch
Redundanz im Versagensfall einer der genannten Komponenten.

Der Stellring beinhaltet zudem den Vorderkantenring, der wihrend des Uber-
schallreiseflugs einen Teil der Einlasslippe bildet. Uber integrierte Schienen im
besagten Vorderkantenring ist der Stellring direkt mit den Segmenten S7 und
S8 verbunden. Wihrend langsamer Fluggeschwindigkeiten in Bodennihe ist der
Vorderkantenring im Inneren des Einlasses verstaut. Dadurch ist wihrend der
zugehorigen sicherheitskritischen Phasen durch die Segmente S7 und S8 eine
aerodynamisch bessere Geometrie im Vorderkantenbereich einstellbar. Um die
Masse des Stellrings zu minimieren, ist er nur an den Lagerungsstellen der Ver-
bindungsstibe und in der Vorderkante als durchgingiger Ring ausgefiihrt. In den
Bereichen zwischen den Ringen wird er durch einen Stab pro Sektor umgesetzt.

Durch das axiale Verschieben des Stellrings R #ndert sich die Lage der Ver-
bindungsstibe und somit auch die jeweilige Position der damit verbundenen
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Abbildung 4.37 Gelenkverbindungen iiber Bolzen

Segmente, die in die gewiinschten Positionen gezogen werden. Die vom Kon-
zept umsetzbaren Geometrien sind daher stark abhédngig von der nominalen Lage
und der Lénge der Verbindungsstibe.

Die Umwandlung der axialen Stellringbewegung in die gewiinschte Bewegung
des Aufthidngungspunktes des zugehorigen Segmentes wird dabei insbesondere
vom Winkel « zwischen dem Verbindungsstab und dem Stellring beeinflusst,
vgl. Abbildung 4.38. Dabei diirfen keine ,,Pendelsituationen* auftreten. In die-
sen konnten die verbundenen Stibe und Segmente sowohl in die eine Richtung
als auch in die andere Richtung ausschlagen. Dies wire bei einem gestreckten
Winkel « der Fall, weshalb im vorliegenden Konzept generell spitze Winkel o
realisiert werden. Zudem werden gestreckte Winkel zwischen den Segmenten und
den zugehorigen Verbindungsstiben vermieden.

Die Lingen und Lagerungspositionen der Verbindungsstibe sowie die axialen
Positionen, an denen die Einlasskontur in Segmente unterteilt wird, wurden ite-
rativ bestimmt und gehen aus Tabelle A.1 in Anhang A.1.2 bzw. Tabelle A.7 in
Anhang A.6.4 hervor. Diese Daten konnen in einer spiteren Entwicklungsphase
auch mathematisch bestimmt und strémungsmechanisch optimiert werden.

Herleitung des Konzeptes
Die Herleitung des Konzeptes basiert vorrangig auf den nachfolgenden Anforde-
rungen fiir variable Einlasskonzepte:

e Gewihrleistung der Sicherheit beim Start und im Steigflug,
e hohe Effizienz im Reiseflug sowie
e hohe Zuverldssigkeit.
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Abbildung 4.38 Ermittlung der Verbindungsstablingen am Beispiel von Verbindungsstab
VSl1

Ausreichende Sicherheit im Startfall und im Steigflug ist durch Sicherstellen
einer geeigneten Geometrie von hoher Giite erreichbar. Eine Geometrie mit hoher
aerodynamischer Giite kann durch die Realisierung einer glatten Oberfliche mit
minimalen Stufen und Spalten erreicht werden. Auch die Effizienz bei schnellen
Fluggeschwindigkeiten hingt neben der Geometriedicke und der Masse von der
Glattheit der Oberfliche ab.

Bei der Uberfiihrung verschiedener Einlassgeometrien durch Verschieben fes-
ter Segmente kann nur fiir einen Zustand eine glatte Oberfldche erzeugt werden.
Dies gilt sowohl radial, vgl. Abbildung 4.8 in Abschnitt 4.2.4, als auch axial, vgl.
Abbildung 4.39. Zur Gewihrleistung der Sicherheit im Startfall und beim Steig-
flug stellt das umzusetzende Konzept wihrend dieser kritischen Flugphasen im
Unterschallbereich [298] eine annédhernd ideale, glatte Geometrie bereit.

Fiir die Glattheit der Uberschallgeometrie ist die Anzahl der axialen Segmente
entscheidend. Durch eine geringe Anzahl axialer Segmente entstehen bei der
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Abbildung 4.39 Moglichkeiten axialer Geometrieglattheit

Uberschallgeometrie groBere Stufen. Diese konnen VerdichtungsstoBe und Stro-
mungsablosungen zur Folge haben sowie gegebenenfalls die Effizienz und den
Luftwiderstand des Einlasses beeintrichtigen. Wie zuvor beschrieben, ist der Ein-
lass axial in je vier umstromte Segmente auf der Auflenseite S1, S3, S5 und
S7 sowie auf der Innenseite S2, S4, S6 und S8 unterteilt. Eine Unterteilung in
mehr Abschnitte wiirde die Glattheit der Geometrie verbessern, wihrend sie eine
hohere Komplexitit des Konzepts zur Folge hitte. Die Festlegung auf vier axiale
Segmente stellt somit einen Kompromiss aus Effizienz der umsetzbaren Kontur
im Uberschallreiseflug sowie Komplexitit und somit Zuverlissigkeit durch die
dafiir verwendete Komponentenanzahl dar.

Die axial benachbarten Segmente eines Sektors sind iiber jeweils zwei Bolzen-
gelenkverbindungen miteinander verbunden, vgl. Abbildung 4.40. Die redundant
ausgefiihrten Bolzenverbindungen ermoglichen eine hohe Genauigkeit bei der
Umsetzung der kleinen Bewegungen der Gelenke und gewihrleisten eine grofiere
Sicherheit im Versagensfall eines Bolzens.

Von einer signifikanten Langenvariation des Einlasses mittels Teleskopprinzip
wird aufgrund der groflen erforderlichen Masse und Komplexitit abgesehen, vgl.
GenBler [314] und Wollner [315]. Sollte im Verlauf spéterer Entwicklungsphasen
fiir den Startfall ein deutlich kiirzerer Einlass als notwendig identifiziert werden,
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Abbildung 4.40 Kollision fester Segmente beim Verstellen

miisste das gewihlte Konzept angepasst werden. Dies kann beispielsweise durch
eine Verlingerung des Vorderkantenrings R und eine Verkiirzung der Segmente
S1 bis S4 realisiert werden [315, S. 104].

Die Variation des Querschnitts in verschiedenen Ebenen des Einlasses, bei-
spielsweise in der Kehle und im Diffusor, wird durch die radiale Segmentierung
in Sektoren mit teilweiser Uberlappung ermoglicht. Die radiale Segmentierung
und die Uberlappungen haben zur Folge, dass die Geometrie einen Polygonquer-
schnitt an Stelle eines idealen Kreisquerschnitts realisiert, vgl. Abbildung 4.8. Die
GroBe der Abweichung von einem idealen Kreisquerschnitt hingt vorrangig von
der SektorgroBe ab. Der Einfluss dieser Abweichung auf die Einlassstromung ist
zu untersuchen. Die Abweichungen konnen zum einen kleine Ungleichférmigkei-
ten der Stromung in der Ebene des Fans nach sich ziehen. Zum anderen kdnnen
sie bewirken, dass potenzielle Abloseblasen nicht iiber einen Sektor hinauswach-
sen und somit keine kritische Grofe erreichen [358]. Kleine Sektoren resultieren
in einer geringeren Abweichung und kleineren Segmenten S1 bis S8, die poten-
ziell bei einem Vogelschlag verloren gehen konnten. Zudem konnen insbesondere
im Bereich der Lippe potenziell entstehende Spalte zwischen Segmenten mini-
miert werden. Allerdings steigt gleichzeitig die Anzahl der Segmente iiber den
Umfang. Bei einer Segmentgrofle von 30° wiirden 12 Umfangssegmente resultie-
ren, bei 20° wiren es 18, bei 15° wiren es 24 und bei 10° wiren es 36. Unter
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Beriicksichtigung der genannten Einfliisse wurden 15°-Sektoren gewihlt. Wei-
terhin erzeugen die Segmentverlingerungen zur Uberlappung radiale Stufen im
Grofenbereich von 1 bis 2 mm, deren aerodynamische Auswirkungen in spiteren
Entwicklungsphasen zu untersuchen sind.

Beim Verschieben bzw. Rotieren benachbarter Segmente sind Kollisionen zwi-
schen diesen Bauteilen zu vermeiden. Um dies zu erreichen, miissen auch Teile
einzelner Segmente ausgespart werden, vgl. Abbildung 4.40. Dies fiihrt zu Liicken
bzw. Spalten zwischen Teilsegmenten. Insbesondere im Lippenbereich ist die
Spaltgrofle stark von der Anzahl der axialen Segmente sowie der Sektorengrofie
abhingig.

Diese Spalte konnen aerodynamische Auswirkungen auf den Einlass und das
Flugzeug haben und zu zusitzlichen Belastungen, Eisansammlungen sowie Ver-
schmutzungen innerhalb des Einlasses fiihren. Zudem konnen sie einen Einfluss
auf die Larmentstehung haben. In Abhingigkeit ihrer Gestaltung konnen die
Spalte allerdings auch fiir die erforderliche Ventilation des FEinlasses genutzt
werden. Zudem konnten sie einen positiven aerodynamischen Einfluss haben,
indem sie die Grenzschicht abscheiden und somit sowohl den Widerstand als auch
die Wahrscheinlichkeit von Stromungsablosungen verringern [336]. Der Einfluss
moglicher Spalte des abschlieBenden Konzepts, sollte im weiteren Verlauf der
Auslegung untersucht werden.

Sollte der Einfluss der Spalte negativ sein, sind Gegenmafnahmen zu ergreifen,
die wiederum Auswirkungen auf die Komplexitdt und die Effizienz des Kon-
zeptes haben konnen. Beispielsweise konnen die Spalte durch eingeklebte oder
festgenietete Elastomer-Verbindungen abgedichtet werden, sodass weder Luft,
Wasser, Hagel, Eis noch Schmutz in das Innere des Einlasses eindringen konnen.
Beispielhafte Umsetzungen hierfiir konnen Abbildung 4.41 enthommen werden.

Alternativ kann ein Druckgefille vom Inneren des Einlasses hin zur umstrom-
ten Oberfliche umgesetzt werden. Dies erfordert einerseits Energie, die dem
Triebwerk entnommen werden muss und somit vom potenziellen Effizienzgewinn
durch den variablen Einlass abzuziehen ist. Andererseits konnte Luft durch die
Spalte gezielt in die Grenzschicht der Einlassumstromung eingeblasen werden
und somit Stromungsablosungen verhindern [336].

Insbesondere am Staupunkt im Bereich der Einlasslippe ist eine glatte Geo-
metrie erforderlich, um Stromungsablosungen und deren potenzielle Folgen zu
vermeiden. Jedoch sollte ein variabler Einlass die Geometrie im Lippenbereich
variieren konnen, um sowohl im Unter- als auch im Uberschallbereich hohe
Effizienz gewihrleisten zu konnen, vgl. Abschnitt 4.4.3.

Eine Variation der Lippendicke des Einlasses kann durch Rotieren der Lip-
pensegmente in der Schnittebene oder durch Uberlappen der Lippensegmente
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Abbildung 4.41 Moglichkeiten der Spaltabdeckung durch Elastomere

erreicht werden, vgl. Abbildung 4.42. Wihrend beim Uberlappen stets eine Stufe
im Bereich der Vorderkante existiert, entsteht beim Rotieren ein Spalt. Die Grofie
des Spaltes ist unter anderem abhéngig von der Sektorengrofle und der Lagerung
der Segmente. Beide Losungen fiihren folglich zu einer negativen Beeinflussung
der Stromung.

Unter anderem aus diesem Grund wird die Variante der Segmentrotation mit
einem iiber den Umfang geschlossenen Vorderkantenring kombiniert. Der Vor-
derkantenring ist Bestandteil des Stellrings und wird mit diesem verschoben. Die
Lippensegmente S7/S8 gleiten beim Verschieben des Stellrings auf diesem ent-
lang. Die Spalte entstehen dadurch vom Staupunkt versetzt und sind etwa halb
so grof} wie bei der Variante ohne Vorderkantenring. Weiterhin kann die Kon-
tur des Vorderkantenrings optimiert werden, um den Spalt zu minimieren. Durch
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Abbildung 4.42 Spaltentstehung beim Drehen runder Korper

die Verwendung eines Vorderkantenrings wird fiir alle Zustinde des Konzepts
eine glatte Oberfliche im Bereich um den Staupunkt erreicht. Hierzu zéhlen die
Zustinde fiir Unterschall- und Uberschallbetrieb, aber auch die Zwischenzustinde
beim Verfahren.

Bei entsprechender Auslegung des Stellmechanismus wire es moglich, fiir jede
Flugphase einen entsprechenden Zustand mit zugehoriger Geometrie umzusetzen.
Insbesondere die Lage und Linge der Verbindungsstibe ist hierbei ausschlagge-
bend. In spiteren Entwicklungsphasen sollten die potenziell daraus resultierenden
Vorteile beziiglich Effizienz und Betriebsverhalten mit dem erhohten Entwick-
lungsaufwand und der zusitzlichen Komplexitit des resultierenden Konzepts
abgewogen werden.

Die Ausfiihrung der Vorderkante als geschlossener Ring birgt iiber die
stromungsmechanischen Verbesserungen hinaus weitere Vorteile in Bezug auf
Sicherheit und Stabilitdt im Vogelschlagfall. Der iiber den Umfang geschlos-
sene Ring kann dicker ausgefiihrt werden als drehbare Lippensegmente und
ist widerstandsfiahiger gegen Verformung und Bruch. Wie beschrieben, ermog-
licht die Verwendung eines Vorderkantenrings die Variation der Einlasslippendi-
cke. Dabei ist aus Griinden der Konstruktion und Fertigung eine Mindesthohe
und -dicke des Vorderkantenrings erforderlich. Beispielsweise miissen die Schie-
nen fiir die gelenkige Gleitlagerung der Segmente S7 und S8 integriert werden
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konnen. Daraus resultiert eine minimal erforderliche Bauhohe, worauf in der
nachfolgenden Auslegung genauer eingegangen wird. Weiterhin ist bei der
Verwendung eines Vorderkantenrings keine relevante Anderung des Eintrittsquer-
schnittes moglich, was bei der Festlegung der geeigneten Geometrien und der
anschlieenden Konzeptgruppenbewertung in Abschnitt 4.4 beriicksichtigt wurde.

Eine Variation des Vorderkantenquerschnitts wire mit einer iiber den Umfang
segmentierten Vorderkante moglich. Jedoch werden bei gleichzeitiger Umset-
zung einer Lippendickenvariation komplexe Abdichtungen notwendig, um der
Entstehung groBer Spalte entgegenzuwirken. Bei der Verwendung starrer Abdicht-
segmente miissten diese iiber Kardan- oder Kugelgelenke realisiert werden [314,
S. 87-90]. Bei Nutzung elastischer Abdichtungen wire das elastische Material
starken Belastungen in mehrere Richtungen ausgesetzt. Dies wiirde sich zusitzlich
negativ auf die Lebensdauer auswirken. Beide Losungen wiren bei einer gering-
fiigig giinstigeren Geometrie aufgrund ihrer Komplexitit im reguldren Betrieb
und insbesondere im Vogelschlagfall deutlich schadensanfilliger als ein starrer,
geschlossener Vorderkantenring.

Der Vorderkantenring ist im Unterschallbetrieb hinter den vorderen Segmen-
ten S7 und S8 verstaut, um eine moglichst storungsfreie Umstromung in diesem
Betriebsfall zu ermoglichen. Ein Nicht-Verstauen des Vorderkantenrings, vgl.
Abbildung 4.43, konnte noch etwas kleinere Segmente S7/8 und kleinere Spalte
bei einer annihernd gleichwertigen Geometriegiite ermoglichen. Folglich konnte
auch diese Moglichkeit gewihlt werden.

Die Verbindung des Vorderkantenrings mit den Segmenten S7 und S8 erfolgt
iiber Gelenkverbindungen, die auf Schienen entlanggleiten. Die Gelenkverbindun-
gen bestehen dabei aus jeweils einem Bolzen BRV7/8, der iiber ein Verbindungs-
teil VS7/8 fest mit dem jeweiligen Segment S7/8 verbunden ist. Die Schienen
verlaufen hierbei auf einer Bahnkurve, die derart geformt ist, dass Spalte und
Uberlappungen im Lippenbereich minimiert werden. Trotz der Rundung und des
eingeschrinkten vorhandenen Bauraums in der Vorderkante des Stellrings soll-
ten zwei Verbindungsstibe VS7 bzw. VS8 und Gelenkbolzen BRV7 bzw. BRV8
pro 15°-Sektor eingeplant werden. Die Integration eines zweiten Verbindungs-
stabs pro Sektor erhoht die Sicherheit gegen Segmentverlust, beispielsweise im
Vogelschlagfall.

Die Schienen werden intern in den Bauraum des Vorderkantenrings R inte-
griert, da sie so die Stromung im geringstmoglichen Umfang beeinflussen und im
Vergleich zu alternativen Umsetzungen die grofite Lebensdauer und Zuverléssig-
keit aufweisen. Alternativ konnten die Schienen extern auf dem Vorderkantenring
angebracht sein, wo sie die Stromung stéirker beeinflussen wiirden und zudem
anfilliger fiir Verschmutzungen wéren, vgl. Abbildung 4.44 Mitte. Weiterhin
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besteht auch die Moglichkeit, auf Schienen zu verzichten und stattdessen eine Ver-
bindung mit Hilfe eines Elastomers zu realisieren, welches die Segmente S7 und
S8 mit dem Vorderkantenring verbindet, vgl. Abbildung 4.44 rechts. Die Lebens-
dauer dieser Elastomer-Komponente wire jedoch aufgrund der auftretenden
mechanischen und thermalen Beanspruchungen stark eingeschrinkt. Weiterhin
wiirde durch die Einspannung eine Kriimmung der Geometrie verhindert werden,
was wiederum die Einlassumstromung beeintrichtigen kann. Dennoch bietet die
Variante einer Elastomerlippe den Vorteil eines geringen erforderlichen Bauraums.
Aus diesem Grund findet sie beim Bau eines mafBstabsgetreuen verkleinerten
Funktionsdemonstrators Anwendung, vgl. Abschnitt 4.5.4.

Umgang mit dem Risiko eines Vogelschlags

Die durchgefiihrten Sicherheitsanalysen, insbesondere die PRA, vgl
Abschnitt 4.4.1, stellen die Bedeutung des Vogelschlagrisikos heraus. Im
Vogelschlagfall besteht die Gefahr, dass Bauteile des Konzepts stark plastisch
verformt werden, strukturell versagen oder auch verloren gehen konnen. Daraus
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Abbildung 4.44 Optionen der Lippengestaltung

konnen gefihrliche Folgen resultieren. Einerseits konnen infolge mehrerer
von Vogelschlag betroffener Triebwerkseinldsse unzuldssige Verdnderungen
der umstromten Konturen auftreten, die in einem Schubverlust des Flugzeugs
resultieren konnen. Andererseits konnen verloren gegangene Komponenten
sicherheitskritische Bauteile, wie das Leitwerk, beschiddigen und somit zum
Kontrollverlust iiber das Flugzeug fiihren.

Ein Verlust von Konzeptkomponenten kann umgangen werden, indem die
Bauteile gegen Vogelschlaglasten ausgelegt werden oder redundante Vorkehrun-
gen [53, S. 144] zum Halten der Segmente integriert werden. Die Stabilitét des
Konzepts im Vogelschlagfall wird vorrangig durch die Auslegung des umlaufen-
den Vorderkantenrings gewdihrleistet. Dieser darf sich unter Vogelschlaglasten
zwar verformen, allerdings nicht strukturell versagen. Die umstromten Seg-
mente im Lippenbereich S7 und S8, die mit hoher Wahrscheinlichkeit getroffen
werden, haben kleine Abmafe und folglich eine geringe Masse, sodass die
Folgen eines potenziellen Abfallens beherrschbar wiren. Dies wird im Rah-
men der anschlieBenden ersten Auslegung nachgewiesen, vgl. Anhang A.6.4.
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Zudem sind, wie auch bei allen weiteren umstromten Segmenten, die Verbin-
dungsstibe und Gelenke redundant ausgefiihrt. In der nachfolgenden strukturellen
Dimensionierung wird gezeigt, ob zudem eine Auslegung dieser Komponenten
gegen Vogelschlag moglich ist. Ist besagte Auslegung aufgrund des eingeschréink-
ten Bauraums oder der groBen resultierenden Masse nicht moglich, wird ein
redundanter Haltemechanismus fiir die Segmente erforderlich, der sich im Fall
des Versagens eines Verbindungsstabs oder Gelenkbolzens aktiviert. Hierfiir kann
beispielsweise eine im regulidren Betrieb unbelastete Stahlseilhalterung verwendet
werden, die die benachbarten Segmente miteinander und mit dem Stellring verbin-
det. Auf diese Weise wire die Umstromung des Einlasses nach einem Vogelschlag
zwar gestort und die Einlassgeometrie konnte nicht mehr variiert werden, aber der
gefidhrliche Verlust eines oder mehrerer Segmente wiirde vermieden werden.

4.5.2 Strukturelle Dimensionierung

Nach der Festlegung des grundlegenden Aufbaus des Einlasskonzepts, wurden
seine wichtigsten Komponenten basierend auf den auftretenden Belastungen mit-
tels Festigkeitsnachweis ausgelegt. Dies bedeutet, dass Dimensionen und Mate-
rialien der Konzeptkomponenten in der Art gewihlt werden, dass die strukturelle
Festigkeit der Komponenten beim Wirken der reguldr auftretenden Ermiidungs-
und Grenzlasten, vgl. Abschnitt 4.1.1, gewihrleistet ist. Der Festigkeitsnachweis
erfolgte fiir die folgenden Komponenten:

die umstromten Segmente S1 bis S8,

den Stellring R,

die Fiihrungsschienen F,

die Verbindungsstibe VS1 bis VS8,

die Gelenkbolzen BSG1/2, BS13/24/35/46/57/68, BSV1 bis BSV6, BRV1 bis
BRV8 sowie

o die Aktorik A.

In Abhingigkeit der vorrangingen Beanspruchung einer Komponente wurde
hierbei das Versagen durch Gewaltbruch, unzulédssig groBle Verformungen oder
Knicken untersucht.

Fiir weiterfithrende Versuche am Boden oder in der Luft sind zusitzliche Aus-
legungsrechnungen auf einem hoheren Detaillierungsgrad erforderlich. Zudem
miissen die hier noch nicht detailliert untersuchten Konzeptkomponenten, wie
Schrauben und Dichtungen, dimensioniert werden.
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Vorhandene Bauteilbeanspruchungen

Grundlage eines jeden Festigkeitsnachweises ist die Ermittlung der vorhandenen
Bauteilbeanspruchung. Bauteile konnen mechanisch auf Zug, Druck, Biegung,
Schub, Torsion, Fliachenpressung, Knicken, Beulen und Kippen beansprucht wer-
den, wobei sich diese Beanspruchungen auch iiberlagern konnen [302, S. 43-45],
[305], [359]. Die genannten Beanspruchungen konnen statisch oder in verschie-
denen dynamischen Abstufungen auftreten [302, S. 43-45]. Weiterhin konnen
aufgrund variierender Temperaturen auf der Einlassoberfliche thermisch indu-
zierte Spannungen auftreten. Zudem ist bei der Auswahl moglicher Elastomer-
Werkstoffe fiir Abdichtungsaufgaben zu beachten, dass durch die Reibung im
Uberschallbereich hohe Temperaturen erreicht werden kénnen. So traten bei Flug-
geschwindigkeiten von Mach 2 auf der Oberfliche der Concorde Temperaturen
von iiber 100 °C auf [360].

Fiir die erste Dimensionierung des Einlasskonzepts wurden vorrangig die
wirkenden Stromungslasten Fs:rgmung Und  psiromung Sowie die Vogelschlag-
last Fyge verwendet, vgl. Abbildung 4.45. Die Ermittlung dieser Lasten ist
in Anhang A.l ausfiihrlich beschrieben. Zudem wurden bei der Auslegung die
wirkenden Gewichtskrifte Fgeyicn berticksichtigt.

Eingeprégte Krafte

F, . -
Fremdkorper . it

FVogel

F Stromung \

F Fanebene A,
Gewicht N

Abbildung 4.45 Einlassbelastungen

Fremdkorpereinschlige Frremakirper» Zu denen Hagel, Regen und angesaugte
Kleinteile, wie Schrauben, Nieten und Steinchen, zihlen, wurden im Rahmen die-
ser Auslegung nicht explizit beachtet, da sich deren Einfluss auf variable Einlédsse
nicht signifikant von dem auf konventionelle Einlidsse unterscheidet.

Zukiinftig konnte auch die Auslegung gegen den Einschlag kleinerer Droh-
nen bis etwa 2 kg erforderlich werden. Nach aktuellem Stand existieren hierzu
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fiir den Einlass noch keine relevanten behordlichen Nachweisforderungen. In
Abschnitt 4.5.5 werden die Risiken einer Kollision mit einer Drohne erlédutert.

Aus Abbildung 4.46 gehen die Belastungen hervor, die auf die freigeschnit-
tenen Komponenten des variablen Systems wirken. Die in orangener Farbe
hervorgehobenen Belastungen wurden bei der Auslegung vorrangig beriicksich-
tigt.

Parallele zur
Aktor F,S‘tr()mun;}v X Triebwerksachse
Fyogets [ | AktorA 7z Vertikale Achse
FFremdkijrper
Fuhrungsschienen Mp

lHebel,Schiene

\ Fuhrungsschiene F

‘LGewwhl

Stellring Mp
i Fak
SteHrmg R FVerbindungstab, J- tor
FVerbindung tab A
Fepoos ,
Fstromung p FVerbindungstab
Vogel» F )
FFremdkﬁrper Verbindungstab lHebel,Stellring
FGswizrht *
Segmente FFremdkﬁrper: FVogel
_'4_;_— ——~{ pStrémung
F - FNachbarsegment
Nachbarsegment
FVerbindungstab
Segment S
Verbindungsstabe
Verbindungsstabe VS7 und VS8 Verbindungsstab VS1 bis VS6

Fe ,
Stromung FSg_qm ent
}'Stmmuny
— _ -
-

l—> X Fator v ‘_l ? } r x Faktor

z z FAktor z

Abbildung 4.46 Freigeschnittene Einlasskomponenten
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Aus den Belastungen, die auf den Einlass und seine Komponenten wirken, erge-
ben sich die Beanspruchungen auf seine Komponenten und die potenziell daraus
resultierenden Versagensformen, wie unzuldssig grole Verformungen, Knicken,
Gewaltbruch, mechanische Abnutzung oder Beulen, vgl. Tabelle 4.19.

Die Auslegung der einzelnen Komponenten gegen die ermittelten Beanspru-
chungen ist Anhang A.6 zu entnehmen.

Tabelle 4.19 Auf die Einlasskomponenten wirkende Beanspruchungen

ID Bauteilbezeichnung | Vorrangige Beanspruchungen Auslegung
G Statische Gondel - -
A Aktorik Zug-/Druckbeanspruchung beim Anhang A.6.6

Stellvorgang und im regulédren Flugbetrieb;
Knickbeanspruchung bei Vogelschlag

F Fiihrungsschienen Biegung durch Gewichtskraft der zu Anhang A.6.3
tragenden Komponenten, Stromungs- und
Manoverlasten

R Stellring Biegung, vgl. Fiihrungsschienen; Anhang A.6.2
Schub-, Druck- und Knickbeanspruchung bei
Vogelschlag;

Erosion, Hagel und Fremdkorpereinschlige;
thermomechanische Ermiidung und
Spannungen durch Enteisungssystem und
Umgebung

S1 bis S8 Segmente 1 bis 8 Druck-/Zugbeanspruchung durch Anhang A.6.1
Stromungslast;

Erosion, Hagel und Fremdkorpereinschlige;
thermomechanische Ermiidung durch
Enteisungssystem und Umgebung;

Schub- und Reibungsbeanspruchung durch
Segmente benachbarter Sektoren

VS1 bis VS8 | Verbindungsstibe 1 Druck-, Zug-, Biege- und Anhang A.6.4
bis 8 Knickbeanspruchung durch Strémungs- und

Aktorlasten sowie Hagel-, Vogel- und
Fremdkorpereinschlige

BSG1/2, Gelenkbolzen Biegung, Scherung und Flichenpressung Anhang A.6.5

BS13/24/35/ durch Stromungs- und Aktorlasten sowie

46/57/68, Hagel-, Vogel- und Fremdkdorpereinschlige

BSV1 bis

BSV6, BRV1

bis BRV6,

BRV7/8 Gelenkbolzen in Vgl. Gelenkbolzen; Anhang A.6.5

Segment 7 und 8 zusitzlich Reibverschleif beim Stellvorgang
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Dimensionen der benétigten Komponenten

Aus der Auslegung der Systemkomponenten gegen die potenziell wirkenden
Beanspruchungen ergeben sich die in Tabelle 4.20 aufgelisteten Bauteildimen-
sionen und gewéhlten Werkstoffe. Die Masse der jeweiligen Komponenten lédsst
sich aus dem Produkt ihres ungefihren Volumens und der Dichte des verwende-
ten Materials bestimmen. Die Volumina der Komponenten berechnen sich aus
den gewihlten Bauteilabmessungen, deren Auslegung in Anhang A.6 detail-
liert beschrieben ist. Fiir die Aluminiumknetlegierungen EN AW-2024 und EN
AW 7075 kann eine Dichte von 2,7 g/cm® angenommen werden und fiir Stahl
S275JR eine Dichte von 7,85 g/cm?. Somit ergibt sich eine Gesamtmasse der
dimensionierten Komponenten des Einlasskonzepts von etwa 172 kg.

4.5.3 Rechnerunterstiitzte 3D-Modellierung und Gestaltung

Basierend auf den erforderlichen Bauteilabmessungen, die aus den Untersuchun-
gen zur Kinematik sowie der ersten Konzeptauslegung hervorgehen, erfolgte die
3D-Modellierung des Konzepts mit dem CAD-System Siemens NX12. Nachfol-
gend werden die einzelnen 3D-modellierten Komponenten und deren mechanische
Verbindungen miteinander vorgestellt.

Statische Gondel
Von der statischen Gondel G wurde nur der starre Bereich des Einlasses als
ein zusammenhingendes Bauteil modelliert. Dieser iibertrdgt durch eine Flansch-
verbindung sémtliche auf das variable Konzept wirkenden Belastungen auf die
restliche Triebwerksgondel. Der umstromte Anteil des starren Bereichs betrigt
30 mm. Dies stellt sicher, dass direkt vor dem Fan eine ideale Kreisquerschnitts-
fliche des Einlasses vorliegt. Beim Ubergang zwischen dem statischen und dem
variablen Bereich sind Stufen und Spalte zu minimieren, um Stoérungen der
Stromung zu vermeiden, vgl. Abbildung 4.41.

Weiterhin sind zur Ubertragung der wirkenden Belastungen Montageflichen
fiir die Fithrungsschienen F und die Aktorik A vorgesehen, vgl. Abbildung 4.47.

Fiir die Funktion des variablen Einlasses sind Kabel und Leitungen erfor-
derlich, um beispielsweise Strom fiir die Aktorik oder das Enteisungssystem
bereitzustellen. Diese miissen aus der restlichen Gondel durch den Verbindungs-
flansch zu den Komponenten des variablen Systems geleitet werden. Der Bauraum
im variablen Einlass ist ausreichend fiir die Unterbringung dieser Leitungen.
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Statische Gondel

Flanschflache
——zwischen Einlass und
restlicher Gondel

— Auflageflache fur
Fuhrungsschienen
x24

| Umstromter Bereich

Abbildung 4.47 Statischer Teil des Einlasses

Bei der Installation dieser Kabel und Leitungen sind jedoch auch Interaktionen
mit den variablen Komponenten zu vermeiden, vgl. Abschnitt 4.4.1. Aus diesem
Grund sollten in einer spéteren Entwicklungsphase die Kabelwege modelliert und
detailliert untersucht werden.

Aktorik

Die erforderlichen Komponenten der Aktorik A bestehen aus Stelltrieb, Motor-
steuerung und Leitungen. Diese Komponenten wurden gemil ihrer erforderlichen
Abmessungen, vgl. Anhang A.6.6, vom Hersteller Festo iibernommen [361].
CAD-Modelle des ausgewdhlten Stelltriebs und der zugehorigen Motorsteuerung
sind in Abbildung 4.48 dargestellt [361]. Als Stelltriebe werden sechs Elek-
trozylinder der Baureihe EPCO-40-50-5P-ST-E [361] verwendet. Diese werden
im statischen Teil des Einlasses montiert und die ausfahrbaren Stellglieder mit
dem Stellring R verbunden. Die Motorsteuerung CMMO-ST-C5-1-DIOP konnte
auch innerhalb des statischen Bereichs des Einlasses installiert werden. Sie
erhilt ein Stellsignal von der triebwerksseitigen Aktorsteuerung und beliefert die
Elektrozylinder mit der erforderlichen Stellenergie, vgl. Abschnitt 2.4.3.



4.5 Detaillierte Konzeptuntersuchungen 239

Elektrozylinder EPCO Motorsteuerung CMMO

w®

Motor mit
Anschlissen fr
Steuerelektronik

Ausfahrbarer Stellzylinder
mit Anschluss an Stellring

Abbildung 4.48 Aktorik des variablen Einlasskonzepts

Fiihrungsschienen

Die Fiihrungsschienen F sind als Gleitschienen bestehend aus Schiene und
Schlitten ausgefiihrt, vgl. Abbildung 4.49. Die Schiene ist hierbei fest mit der
Auflageflache im statischen Teil des Einlasses verbunden, vgl. Abbildung 4.47.
Der Schlitten ist fest mit dem Stellring R verbunden und stellt somit dessen
axiale Fithrung sicher. Fiir die festen Verbindungen der Bauteile untereinan-
der konnen beispielsweise Schraubverbindungen verwendet werden. Sowohl die
Profilflichen der jeweiligen Schienen als auch die der Schlitten erreichen die
strukturell erforderliche Querschnittsfliche von 80 mm?2, um den wirkenden
Biegebeanspruchungen standzuhalten, vgl. Anhang A.6.3.

Fuhrungsschienen

/Schlitten - verbunden mit Stellring R

chiene — verbunden mit statischer Gondel G

Abbildung 4.49 Fiihrungsschienen
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Stellring
Der Stellring R wird iiber die

Fiihrungsschienen F mit dem statischen Teil des

Einlasses G verbunden und gelagert. Zudem wird seine axiale Position mittels der
sechs tiber den Umfang verteilten Aktoren A gesteuert. Aus Griinden der Mas-

senreduktion wird der Stellring

nicht durchgéngig als Ring, sondern grofitenteils

segmentiert ausgefiihrt, vgl. Abbildung 4.50.

Stellring

Vorderkantenring Vers
|

teifungsringe
——t

;Schiene im Vorderkantenring fur Segment S7

@Anschuss fur Verbindungssstab VS5
Schiene im Vorderkantenring fir Segment S8

Abbildung 4.50 Stellring

Montageflache
fur Aktorik

Montageflache fur
Schienenfiihrung

Y 5:1
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An den Aufnahmestellen der Verbindungsstibe ist er jedoch zur Versteifung
der Konstruktion ringférmig gestaltet. Auch im Bereich der Vorderkante ist der
Stellring als durchgiingiger Ring realisiert. Zudem sind in diesem Bereich die
Schienen zur Aufnahme der Gelenkbolzen BRV7/8 der Segmente S7/8 integriert,
vgl. Detail Z in Abbildung 4.50.

Verbindungsstab

Die Verbindungsstibe VS1 bis VS6 sind gemilB ihrer Auslegung in Anhang A.6.4
dimensioniert. Dies ist in Abbildung 4.51 am Beispiel von Verbindungsstab VS5
dargestellt.

Verbindungsstab

- e

Bolzendurchmesser

Augendurchmesser

Verbindungsstablange

Abbildung 4.51 Verbindungsstab VS5

Gelenkverbindungen zwischen Stellring und Verbindungsstiaben
Mit Hilfe der in Anhang A.6.5 dimensionierten Bolzen werden die Verbindungs-
stdibe VS1 bis VS6 am Stellring montiert, vgl. Abbildung 4.52. Dabei ist in
der Gabel auf der Seite des Stellrings eine UbermaBpassung realisiert, die einen
Verlust der Bolzen durch Herausrutschen verhindert. Zusitzlich kann der Bol-
zen durch einen Splint gegen axiales Verrutschen gesichert werden. Zwischen
den Bolzen und den Verbindungsstiben werden Spielpassungen gewihlt, um die
Drehbewegung der Verbindungsstibe zu ermdglichen.
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Gelenkverbindungen zwischen Stellring und Verbindungsstaben

Verbindungsstab
VS5

Gabelbreite
Versteifungsring

Vorderkantenring

Augen-
durchmesser

Bolzendurchmesser

Gelenkbolzen BRV5

Abbildung 4.52 Gelenkverbindung zwischen Stellring und Verbindungsstab

Segmente

Die umstromten Segmente S1 bis S8 des Systems basieren auf einem 15° grofien
Ringsegment als Grundkorper, vgl. Abbildung 4.53. Zusitzlich sind die Gelenk-
gabeln und Stangen fiir die Verbindungen mit dem zugehorigen Verbindungsstab
und den Nachbarsegmenten des betreffenden Sektors Bestandteil der Segmente.
Dabei ist bei den Segmenten S1 bis S6 fiir die Verbindung mit dem Vorderseg-
ment stets die Gelenkgabel am Segment untergebracht und fiir die Verbindung mit
dem stromabwirtsliegenden Segment die Gelenkstange. Bei den Lippensegmen-
ten S7 und S8 sind die zugehorigen Verbindungsstibe VS7/VSS8 sowie die Bolzen
BRV7/BRVS, die im Vorderkantenring entlanggleiten, feste Bestandteile dieser
Segmente. Trotz der Rundung und des eingeschréinkten vorhandenen Bauraums
in der Vorderkante des Stellrings ist es moglich, jeweils zwei Verbindungsstibe
VS7/VS8 und Gelenkbolzen BRV7/BRVS pro 15°-Sektor zu integrieren.

Daraus resultieren verschiedene Vorteile. Beispielsweise wird das gleich-
miBige Abgleiten der Bolzen entlang der Schienen des Stellrings erleichtert.
Weiterhin trigt die doppelte Ausfiihrung der Verbindungsstidbe und der Gelenk-
bolzen zu einer erhohten Sicherheit gegen Segmentverlust bei, vgl. Anhang
A.6.
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Segmente S1 bis S6
Segmentuberlappung Gelenkgabel fur Segmentiberlappung
Nachbarsegment

Gelenkstange fur Gelenkgabel fur Gelenkstange fiir

Nachbarsegment Verbindungstab Nachbarsegment
Segmente S7/S8
Segmenttberlappung Verbindungsstab mit Segmentiberlappung

Vorderkantenring

Gelenkstange fur Im Vorderkantenring Gelenkstange fur
Nachbarsegment  gleitender Gelenkbolzen ~ Nachbarsegment

Abbildung 4.53 Aufbau der umstromten Segmente

Wie zuvor beschrieben, werden fiir die Umsetzung einer Querschnittsvariation
Segmentiiberlappungen verwendet, vgl. Abbildung 4.11. Diese Uberlappungen
sind Bestandteil der Segmente und beidseitig in diese integriert. Um bei der
Querschnittsvariation das Auftreten groferer Spalte oder von Bauteilkollisionen
zu verhindern, miissen die Uberlappungen zwischen den Segmenten benachbar-
ter Sektoren parallel zueinander sein, vgl. Abbildung 4.54. Die Erstellung der
parallelen Uberlappungen wird nachfolgend beschrieben.
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Segmentuberlappungen
Erstellung eines 15°-Grundkdrpers durch Rotation

15°

Identifikation der Ausgangsebene der Segmenttberlappung

Segmentgrenzflache Parallelverschobene Hilfsebene

Entfernen des Gberschissigen Materials

| —

Erstellung linearer Verlangerungen senkrecht zu den Schnittflachen

GroBerer Querschnitt Kleinerer Querschnitt

P

Abbildung 4.54 Gestaltung der Segmentiiberlappungen

Die AuBlenflichen des rotierten Segmentgrundkdrpers stehen in einem Winkel
von 15° zueinander. Bei einer Querschnittsvariation wiirden die Segmentverldn-
gerungen benachbarter Sektoren jedoch miteinander kollidieren. Deshalb werden
Hilfsebenen erstellt, die parallel zu den AuBenflichen des Grundkorpers liegen.
Der Abstand der Hilfsebenen zu den urspriinglichen AuBenflichen entspricht
dabei der spiteren Grofe der Segmentiiberlappungen. Das Material zwischen den
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erstellten Ebenen und den urspriinglichen Auenflichen wird entfernt. Die somit
neu entstehenden Auflenflichen weisen ebenfalls einen Winkel von 15° zueinan-
der auf. Die neuen AuBlenflaichen werden mit der halben Segmentdicke senkrecht
zur Schnittflache linear verldngert. Somit sind die Segmentiiberlappungen parallel
zueinander.

Dennoch ist die Entstehung kleinerer Spalte im Lippenbereich bei der Quer-
schnittsvariation aufgrund der relativen Drehung der Segmente in der Ebene
nicht vermeidbar. Durch die geringe Gréfe der Sektoren von 15° werden diese
Spalte jedoch minimiert. Aufgrund der Segmentiiberlappungen entstehen auf der
umstromten Kontur des Einlasses axiale Stufen in Hohe von 1,5 mm.

Gelenkverbindungen zwischen Segmenten

Wie bei der gelenkigen Verbindung zwischen Stellring R und den Verbin-
dungsstiben VS1 bis VS6 wird die Verbindung benachbarter Segmente durch
Bolzengelenke realisiert, vgl. Abbildung 4.55. Hierbei wird zwischen der Gelenk-
gabel und dem Bolzen stets eine UbermaBpassung realisiert, um einen Verlust des
Gelenkbolzens zu verhindern. Zwischen der Gelenkstange und dem Bolzen wird
eine Spielpassung verwendet, um die Drehbewegung der Segmente zueinander zu
ermoglichen.

Gelenkverbindungen zwischen Segmenten

Vorderes

@ Hinteres
Segment

Segment

Gelenkverbindung
mit Gelenkbolzen

Abbildung 4.55 Gelenkverbindungen zwischen Segmenten

Durch die Rotation der Segmente konnten diese miteinander kollidieren, was
durch Aussparungen umgangen werden kann, vgl. Abbildung 4.40. In Abbil-
dung 4.56 sind die real auftretenden Spalte mit einer Groe von bis zu 5 mm
dargestellt. Diese sollten in der weiteren Entwicklung untersucht werden und ggf.
durch Elastomere abgedichtet werden, vgl. Abbildung 4.41.
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Aussparungen

Unterschallgeometrie | Uberschallgeometrie

Vorderes |
Segment | Segment

: Spalt

Abbildung 4.56 Erforderliche Aussparungen zwischen Segmenten

Gelenkverbindungen zwischen Segmenten und
Verbindungsstaben

Fiir die Gelenkverbindungen zwischen den Verbindungstiben VS1 bis VS6 und
den zugehorigen Segmenten werden ebenfalls Bolzen verwendet, vgl. Abbil-
dung 4.57. Die Bolzen werden dabei in die segmentseitigen Gelenkgabeln
mit UbermaBpassungen und in die Gelenkstangen seitens der Verbindungsstiibe
mittels Spielpassungen eingefiigt.

Gelenkverbindungen zwischen Segmenten und Verbindungsstaben

Segment

Gelenkverbindung
mit Gelenkbolzen

Verbindungsstab

Abbildung 4.57 Gelenkverbindung zwischen Segment und Verbindungsstab
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Gelenkverbindungen zwischen Segmenten und Vorderkantenring
Die Gelenkbolzen der Segmente S7 und S8 sind iiber eine Spielpassung in die
Schienen des Vorderkantenrings integriert, vgl. Abbildung 4.58.

Gelenkverbindungen zwischen Segmenten und Vorderkantenring
Unterschallflug Uberschallflug
Segment 7

Freier Bereich

Vorderkantenring mit
integrierten Schienen

Verbindungsstabe
mit Gelenkbolzen

Segment 8 i

A-A 21

Segment S7

Vorderkantenring

Segment S8

Abbildung 4.58 Gelenkverbindungen zwischen Segmenten und Vorderkantenring

Dies ermoglicht ein Gleiten der Segmente entlang der Schienen und somit
eine Variation der Lippengeometrie. Fiir die Montage muss ein kleiner Zugang
zu den Schienennuten in den Vorderkantenring integriert werden. Damit die Bol-
zen im Betrieb nicht aus dem Vorderkantenring herausfallen konnen, muss der
Zugang nach der Montage wieder verschlossen werden, beispielsweise durch eine
verschraubte Abdeckung.
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Beim Verfahren in die Uberschallgeometrie kann innerhalb der Schienenkaniile
im Vorderkantenring R ein freier Bereich zwischen den Schienen und den Ver-
bindungsstiben VS7/8 entstehen, vgl. Abbildung 4.58 oben und Detail Y in
Abbildung 4.59. In diesen Bereich konnten Schmutz und Wasser eindringen und
somit die Funktionsweise des variablen Einlasses gefihrden. Dies wire durch
eine Abdichtung aus Elastomeren, die die Schienenkanile im Vorderkantenring
abdichtet, vermeidbar, vgl. Schnitt A-A in Abbildung 4.58.

Vorderansicht Einlasskonzept
Unterschallflug Uberschallflug

Z 51 Spaltentstehung Y 51  Verbindungsstabe VS7/8

Abbildung 4.59 Vorderansicht des zusammengebauten CAD-Modells
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Zusammenbau

Die zu einem Gesamtmodell zusammengefiigten Komponenten des Konzepts sind
in Abbildung 4.59 in der Vorderansicht und in Abbildung 4.60 in der Seitenansicht
dargestellt.

Unterschallflug
S -Segment Statische Gondel G
VS - Verbindungsstab 1 :

Y21

Abbildung 4.60 Schnittansicht eines Sektors des Konzepts

Aus der Bewegungssimulation und Kollisionspriifung des zusammengebauten
CAD-Modells in Siemens NX12 geht hervor, dass keine Komponenten mitein-
ander kollidieren. Dadurch wird die mechanische Funktionsweise des variablen
Einlasskonzepts theoretisch nachgewiesen.
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Die Segmentaussparungen zur Vermeidung von Bauteilkollisionen, vgl. Abbil-
dung 4.56, verursachen im Unterschallbetrieb kleine Spalte im Lippenbereich,
vgl. Abbildung 4.59 Detail Z. Diese Spalte konnten durch eine optimale axiale
Segmentierung der Sektoren deutlich verkleinert werden.

Abbildung 4.60 stellt die geschnittene Seitenansicht eines Sektors dar und
erlaubt somit den Vergleich des 3D-modellierten Konzepts mit dem Funktions-
prinzip aus Abbildung 4.34. Dabei wird die lippenlastige, axiale Unterteilung der
Modellkontur in Segmente deutlich, wodurch eine groBere Glattheit der Kontur
im Uberschallbetrieb ermoglicht wird.

4.5.4 Funktionsdemonstratoren

Im Verlauf der Konzeptstudie wurden zwei Funktionsdemonstratoren variabler
Einldsse im Malstab 1:3 gefertigt. Diese Prototypen sind der Konzeptgruppe
verschiebbarer starrer Segmente zuzuordnen. Mit Hilfe der Prototypen wurde
die Umsetzbarkeit der erarbeiteten Losungsprinzipe fiir die Konturvariation aus
Abschnitt 4.2.4 nachgewiesen. Dabei wurden erste Erfahrungen fiir die Fertigung
und Montage gesammelt. Im Stellmechanismus finden hierbei jeweils Elek-
trozylinder mit Kugelgewindetrieb von Festo Anwendung, vgl. Anhang A.6.6.
Die Fiihrungsschienen, Scharniere und Schrauben entsprechen handelsiiblichen
Metallbauteilen. Die iibrigen Komponenten entstammen der Fertigung mit-
tels 3D-Druck aus thermoplastischem Kunststoff. Zudem wurden potenzielle
Schwachstellen friihzeitig identifiziert und behoben. Ein Nachweis der struk-
turellen und aerodynamischen Funktionalitit sollte Gegenstand anschlieSender
Untersuchungen sein.

Erster Funktionsdemonstrator

Der Bau des ersten Funktionsdemonstrators wurde im Anschluss an die Konzept-
vorauswahl begonnen, vgl. Abschnitt 4.3.2. Dabei wurde das in Abbildung 4.12
dargestellte Konzept umgesetzt, welches die Innen- und Auflenkontur des Ein-
lasses durch axiale Bewegung eines Stellglieds variiert. Der gefertigte Prototyp
verdeutlicht die Funktionalitit des Prinzips des Verschiebens starrer Komponenten
fiir die Variation der Einlassgeometrie, vgl. Abbildung 4.61.



4.5 Detaillierte Konzeptuntersuchungen 251

Abbildung 4.61 Erster Seitenansicht Vorderansicht
Funktionsdemonstrator

Eine Schwachstelle des verwendeten Konzepts stellt der Bereich der Ein-
lassvorderkante dar. In diesem Bereich konnen Spalte und Liicken auftreten,
die bei Versagen der Elastomerabdichtungen, vgl. Abbildung 4.12, verstirkt
werden konnen. Dadurch konnte die langfristige Funktionsfihigkeit des Einlass-
systems gefihrdet werden. Zudem ist die stark segmentierte Vorderkante bei
Vogelschldgen strukturell anfillig. Deshalb wurde fiir den zweiten Prototypen
ein starrer Vorderkantenring gewihlt, vgl. Abschnitt 4.5.1. Zusammenfassend
konnte diese Konzeptidee jedoch als Alternative weiterverfolgt werden, falls sich
die ausgewihlte Variante im weiteren Entwicklungsverlauf aufgrund der hoheren
Komplexitit als unzureichend herausstellen sollte.

Zweiter Funktionsdemonstrator

Die Umsetzbarkeit des im vorherigen Kapitel hergeleiteten und dimensionierten
Konzepts wurde mit Hilfe des zweiten Funktionsdemonstrators praktisch gezeigt,
vgl. Abbildung 4.62. Dadurch hat das Konzept den Reifegrad TRL 3 erreicht. Auf-
grund des VerkleinerungsmaBstabes wurden die Segmente S7 und S8 im Prototyp
durch ein dehnbares Elastomer ersetzt, vgl. Abbildung 4.44 rechts. Die Ausfiih-
rung unter Verwendung starrer Segmente S7 und S8 ist in Anhang A.7 mittels
technischer Baugruppenzeichnungen im Originalmafstab dargestellt.
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Unterschallflug

Abbildung 4.62 Zweiter Funktionsdemonstrator

Der Bau des Prototyps verdeutlicht die erhohte Komplexitit des ausgewihlten
Konzepts, die zum Einstellen aerodynamisch effizienter Geometrien erforderlich
ist. Die Aktorik muss fiir die Konturvariation neben den Stromungskriften auch
die nicht zu vernachlissigende Triagheit und Reibung des Systems iiberwinden.
Diese Faktoren werden durch den Verkleinerungsmaf3stab und die verhéltnisméBig
groflen Bauteiltoleranzen jedoch verstirkt. Die finalen Spalte und Stufen auf der
Einlasskontur sind von geringem Ausmal.

4.5.5 Vogelschlaguntersuchungen

Durch die Erstellung des zweiten Funktionsdemonstrators wurde der Reifegrad
TRL 3 des Konzepts nachgewiesen, jedoch auch seine hohe Komplexitét verdeut-
licht. Um deren Einfluss auf die Sicherheit im Vogelschlagfall zu bestimmen,
werden nachfolgend vorldufige Ergebnisse einer Vogelschlaganalyse des erar-
beiteten Konzepts vorgestellt, vgl. Selleng [362]. Diese wurde mit Hilfe des
Simulationsprogramms LS-Dyna durchgefiihrt.
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Fiir die Untersuchung von Vogelschligen hat sich das hydrodynamische
Modell nach Wilbeck [363] durchgesetzt [309, S. 50-52]. Dieses Modell basiert
auf der Annahme, dass sich der Vogel beim Aufprall auf einen festen Korper wie
ein Fluid verhilt [309, S. 50-52]. Somit flieBt er beim Auftritt auf eine Kom-
ponente an dieser entlang, anstatt sie, wie ein Projektil, zu durchbrechen. Dieses
Verhalten wird durch die Dichtedifferenz zwischen der metallischen Auftrittskom-
ponente und dem Vogel mit deutlich geringerer Dichte begriindet [309, S. 51]. Ein
dhnliches Beispiel stellen Insekten auf Autofrontscheiben dar.

Im Rahmen numerischer Untersuchungen findet héufig das SPH-Modell
(Smoothed Particle Hydrodynamics, geglittete Teilchen-Hydrodynamik) Anwen-
dung [309, S. 127]. Dieses vereint gute Eigenschaften fiir Robustheit und
Genauigkeit [309, S. 131]. Deshalb wurde es auch in der vorliegenden Unter-
suchung verwendet, vgl. Selleng [362]. Erforderliche Randbedingungen, wie die
Masse, Grofe und Geschwindigkeit des Vogels konnen der Fachliteratur [364,
S. 2083], [309, S. 143-144] entnommen werden. Ublicherweise werden hierbei
Vogel mit ca. 2 kg Masse und einer Relativgeschwindigkeit von etwa 130 m/s
modelliert, vgl. Anhang A.1.1. Die grundlegende Validierung des modellierten
Vogels kann mittels der erzeugten Spannungsverteilung beim Aufschlag auf eine
Platte erfolgen [309, S. 210].

Der obere Teil von Abbildung 4.63 stellt die Verformung des Referenzeinlasses
aus Aluminium mit 3 mm Wandstédrke dar, vgl. Anhang A.6.1. Wie zu erkennen
ist, hilt die Einlassstruktur den wirkenden Beanspruchungen ohne Rissbildung
stand. Jedoch treten plastische Verformungen bis etwa 80 mm auf.

Die Simulation des Vogelschlags auf einen einzelnen 15°-Sektor des variablen
Einlasskonzepts einschlieBlich des vollstindigen umlaufenden Stellrings zeigt ein
dhnliches Ausmall maximaler Verformungen auf, vgl. Abbildung 4.63 mittig
und unten. Es ist kein Versagen mehrerer Gelenkverbindungen und somit kein
Verlust von Einlasskomponenten zu beobachten, wodurch der redundante Hal-
temechanismus fiir die Segmente nicht erforderlich wire, vgl. Abschnitt 4.5.1.
Weiterhin wiirden die benachbarten Sektoren den vom Vogelschlag betroffenen
Sektor strukturell verstirken. Die benachbarten Sektoren wurden aufgrund des
hohen Rechenaufwands vorerst nicht betrachtet.

Der Abgleich der prisentierten Ergebnisse mit der Fachliteratur [309], [363],
[365], [366] zeigt eine gute Ubereinstimmung. Somit geben die Ergebnisse erste
Hinweise auf das strukturelle Verhalten des Einlasses im Vogelschlagfall. Fiir
zuverlédssige Aussagen diesbeziiglich sind jedoch weitere Untersuchungen und
reale Vogelschlagversuche erforderlich.
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Starrer Referenzeinlass
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Abbildung 4.63 Vogelschlaguntersuchungen

Fiir metallische Drohnen wire die hydrodynamische Annahme aufgrund der
deutlich hoheren Dichte unzulissig. Die Dichte von Drohnen ist im Bereich der
Dichte der Komponenten, auf die sie aufschligt und somit die Wirkung beim
Aufschlag eher vergleichbar mit einem Projektil. Folglich existiert eine erhohte
Gefahr fiir strukturelles Versagen im Fall einer Kollision, auch unter Beachtung
der hdufig deutlich unter 2 kg liegenden Masse von Drohnen.
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4.6 Abschitzung des Technologie-Potenzials

Die im Rahmen dieser Konzeptstudie durchgefiihrten Untersuchungen erlau-
ben eine Abschitzung des grundlegenden Potenzials variabler Pitot-Einldsse
im Allgemeinen und des erarbeiteten Konzepts im Besonderen. Neben den
in Abschnitt 2.4.1 vorgestellten Vorteilen variabler Pitot-Einldsse haben die
folgenden Gesichtspunkte einen Einfluss auf das Potenzial dieser Technologie:

Funktionalitiit,
Innovativitit,
Sicherheit,
Komplexitit und
Masse.

Variable Pitot-Einlédsse konnen durch Variation der Geometrie in verschiedenen
Flugphasen positive Effekte bewirken. So ermdglichen sie einerseits eine erhohte
Sicherheit und Erweiterung des Betriebsbereichs bei langsamen Fluggeschwindig-
keiten. Andererseits unterstiitzen sie einen effizienteren Reiseflugbetrieb, sowohl
im Unterschall als auch im Uberschall. Das erarbeitete Konzept zielt auf eine
Effizienzerhohung im Reiseflugbetrieb ab. Diese wird durch eine innovative
Variation der Einlasskontur zwischen Unterschall- und Uberschallbetrieb erreicht.
Dabei erfolgt eine Geometrievariation von Einlasslippe, Diffusor und Gondelvor-
korper durch Verschieben eines geschlossenen Vorderkantenrings sowie starrer
Komponenten der axial und iiber den Umfang segmentierten Einlasskontur.

Existierende Patente, die ebenfalls starre Kontursegmente verschieben, [30],
[31], [158], [214] erlauben nur eine deutlich eingeschrinktere Variation der Ein-
lasskontur und sind dariiber hinaus anfillig fiir sicherheitskritische Probleme,
vgl. Abschnitt 2.4.2. Hierzu ist die Anfilligkeit der Vorderkante gegeniiber
Vogelschlag [31], [214] zu erwéhnen, die im vorliegenden Konzept durch
den geschlossenen Vorderkantenring minimiert wird. Dabei wird im Gegen-
satz zu einem anderen Konzept mit verschiebbarem Vorderkantenring [30] die
Spaltbildung im Bereich der Vorderkante durch gleitende Gelenkverbindungen
des Vorderkantenrings mit den Kontursegmenten des Einlasses verhindert, vgl.
Abschnitt 4.5.1. Die Entstehung von Umfangsspalten zwischen den Konturseg-
menten bei der Querschnittsvariation wird durch Uberlappung der Segmente
unter Nutzung linearer Segmentverldngerungen erreicht, vgl. Abschnitt 4.2.4.
Fiir diese konzeptuellen Neuerungen beziiglich variabler Pitot-Einldsse erfolgte
zudem als Bestandteil der vorliegenden Konzeptstudie eine Patentanmeldung. Das
zugehorige Patentierungsverfahren ist zum gegenwirtigen Zeitpunkt noch nicht
abgeschlossen.
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Das erarbeitete Konzept kann die Sicherheit des Flugbetriebs bei allen identifi-
zierten sicherheitskritischen Ereignissen gewihrleisten. So werden Stromungsab-
I6sungen im Startfall und beim Steigflug durch die Unterschallgeometrie des Ein-
lasses umgangen, vgl. Abschnitt 4.4.3. Die Sicherheit bei Vogelschlag ist durch
die Dimensionierung der Konzeptkomponenten gegeben, vgl. Abschnitt 4.5.5 und
Anhang A.6. Zusitzlich kann der Verlust von Kontursegmenten durch einen
redundanten Haltemechanismus verhindert werden, vgl. Abschnitt 4.5.1. Eine
mogliche Vereisung und deren negative Konsequenzen werden durch ein elek-
trothermisches Eisschutzsystem vermieden. Die Gefahr einer Feuerentstehung
innerhalb der Einlasszone ist durch die ausschlieBliche Verwendung elektrischer
Teilsysteme fiir Aktorik und Eisschutz minimal, vgl. Abschnitt 4.4.2. Die einzig
moglichen brennbaren Fluide innerhalb der Einlasszone wiren somit die Schmier-
mittel der Stelltriebe, die durch Gehiduse vor moglichen Ziindquellen geschiitzt
sind, vgl. Abschnitt 4.4.1.

Die Integration einer zusitzlichen Funktion, in diesem Fall der Kontur-
variation, resultiert stets in einer Erhohung der Komponentenanzahl und der
Komplexitit eines Systems. Durch die erhthte Anzahl an Teilkomponenten
sind im weiteren Verlauf der Entwicklung verhiltnisméBig hohe Zuverlassig-
keitsanforderungen an die einzelnen Komponenten zu stellen. Beim Einhalten
dieser Anforderungen kann eine Ausfallwahrscheinlichkeit variabler Einlédsse
auf dem Niveau starrer Einldsse erreicht werden. Zusitzlich ist ein erhohter
Inspektions- und Wartungsaufwand fiir das variable Einlasssystem und insbe-
sondere den verwendeten Variationsmechanismus erforderlich. Dariiber hinaus ist
davon auszugehen, dass nach Vogelschlagereignissen die meisten Komponenten
des Einlasses ausgetauscht werden miissen.

Die Masse der dimensionierten Komponenten des Konzepts betrigt ungefihr
172 kg, vgl. Tabelle 4.20. Hierzu zu ergédnzen sind noch die Massen

e des Aktorkontrollsystems, des Feststellmechanismus und zugehoriger Leitun-
gen,

des Eisschutzsystems mit ca. 20 kg, vgl. Abschnitt 2.3.2,

der Akustikauskleidungen, dquivalent zu herkommlichen Einlédssen,

eines moglichen redundanten Segmenthaltemechanismus sowie

zusitzlicher Bauteile, wie Schrauben, Muttern und Abdichtungen.

Herkdmmliche Pitot-Einldsse verwenden zumeist ein schweres Heilufteisschutz-
system. Zudem bringen die starre Auflenkontur und deren Versteifungselemente
ebenfalls eine gewisse Masse mit sich. Folglich ist davon auszugehen, dass die
zusitzliche Masse durch Verwendung variabler Einldsse die geforderten 500 kg
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deutlich unterschreiten wird. Dadurch konnte sich der erzielte Reichweitenge-
winn bei Verwendung variabler Einlisse in Uberschallflugzeugen bis Mach 1,6
anstelle der identifizierten 20 % auf Werte im Bereich von 30 % belaufen, vgl.
Abschnitt 4.4.3. Dieser sehr gute Wert kann jedoch durch Spalte und Stufen ent-
lang der Kontur beeintrichtigt werden und ist mittels weiterer aerodynamischer
Untersuchungen abzusichern, vgl. Abschnitt 4.5.1.

Das grofle identifizierte Anwendungspotenzial variabler Pitot-Einlédsse fiir den
Uberschallflug bei Verwendung des erarbeiteten Konzepts kann zudem in Fol-
geentwicklungen weiter gesteigert werden. Eine Moglichkeit hierfiir besteht in
der Erweiterung des Flugzeugbetriebsbereichs, indem das Konzept eine zusitz-
liche, noch abloseresistentere Geometrie fiir langsame Fluggeschwindigkeiten
einstellt. Dariiber hinaus konnte anstelle des Einlasses der gesamte Gondel-
vorkorper, einschlielich des maximalen Gondeldurchmessers variiert werden.
Dadurch konnte der Luftwiderstand der gesamten Triebwerksgondel nochmals
signifikant reduziert und auch der Reichweitengewinn gesteigert werden, vgl.
Abschnitt 4.4.3. Diesbeziiglich wurden wihrend der Durchfiihrung der Konzept-
studie einige Losungsmoglichkeiten in einer weiteren laufenden Patentanmeldung
(DE 10 2019 125 038.2) skizziert.
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Zusammenfassung und Ausblick

In der modernen globalisierten Welt herrscht eine hohe Nachfrage nach schnellst-
moglichen, flexiblen und dabei sicheren Transportmitteln. Gleichzeitig ist aller-
dings die Nachhaltigkeit der dafiir eingesetzten Technologien zu maximieren, um
den fortschreitenden Klimawandel einzudimmen. Kommerzielle Uberschallflug-
zeuge konnten bei verbesserter Nachhaltigkeit die Nachfrage nach solch einem
Transportmittel erfiillen. Fiir die Nachhaltigkeit stellen vor allem ihr grofer
Bedarf fossiler Kraftstoffe und die resultierenden C O-Emissionen bei einer
geringen Flugreichweite eine Herausforderung dar.

Als Beitrag zur Erhohung der Flugreichweite kommerzieller Flugzeuge durch
Reduzierung des Luftwiderstands der Triebwerke wurden variable Pitot-Einlédsse
innerhalb einer fiinfjahrigen akademischen Konzeptstudie untersucht. Friihere
Studien zu variablen Einldssen fanden keine industrielle Anwendung, da sie die
hohen Anforderungen an Effizienz, Sicherheit und Zuverléssigkeit nicht erfiillen
konnten, vgl. Abschnitt 1.1. Mdogliche Griinde hierfiir sind ein zu geringes Ein-
sparpotenzial durch eine zu niedrige Reisefluggeschwindigkeit der Anwendung
oder unzureichende Zuverldssigkeit und Sicherheit aufgrund eines ungeeigneten
Konstruktionsansatzes. Das Ziel der vorliegenden Studie war es, ein Konzept fiir
variable Pitot-Einldsse konstruktiv bis zu einem Technologie-Reifegrad TRL 3 zu
gestalten, sodass dieses zur Erhohung von Reisefluggeschwindigkeit und Flug-
reichweite beitragen kann, ohne dabei die Sicherheit und Zuverlédssigkeit des
Flugzeugs einzuschridnken, vgl. Abschnitt 1.2.

Zum Erreichen dieses Ziels war der aktuelle Stand der Wissenschaft und
Technik beziiglich der Einldsse von Flugzeugtriebwerken zu erarbeiten, vgl.
Kapitel 2. Dieser beinhaltet die Analyse der fiir die jeweiligen Geschwindig-
keitsbereiche einsetzbaren Einlasstypen, vgl. Abschnitt 2.1. Zudem wurden die
Gestaltung von Pitot-Einldssen sowie Einfliisse auf deren Gestaltung detail-
liert untersucht, vgl. Abschnitt 2.2 und 2.3. Aus diesen Untersuchungen gehen
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zahlreiche Vorteile variabler Pitot-Einldsse gegeniiber anderen Bauformen fiir
Fluggeschwindigkeiten bis Mach 1,6 hervor, vgl. Abschnitt 2.4.1. Hierzu zihlt
beispielsweise die hohe Stromungsgleichférmigkeit iiber den gesamten Betriebs-
bereich bei verhiltnismiflig geringer Masse. Darauthin erfolgte die Analyse
relevanter existierender Losungsansitze und potenziell erforderlicher Technolo-
gien fiir variable Pitot-Einlédsse, vgl. Abschnitt 2.4.2 und 2.4.3. Hierbei wurden
unter anderem bereits Ansétze fiir die Variation der Einlassgeometrie durch Ver-
schieben starrer Komponenten, Verformen des Oberflachenmaterials oder durch
Grenzschichtbeeinflussung identifiziert.

Dariiber hinaus war ein konstruktionsmethodischer Ansatz zu erarbeiten, der
fiir diese akademische Konzeptstudie geeignet ist, um die gewiinschte Sicherheit
und Zuverlédssigkeit des Konzepts zu erreichen, vgl. Kapitel 3. Hierfiir wurden all-
gemeine Konstruktionsmethodiken, Methoden fiir die Entwicklung sicherer und
zuverlédssiger Produkte sowie der luftfahrtspezifische Sicherheitsprozess detail-
liert betrachtet, vgl. Abschnitt 3.1. Daraus ergab sich ein Konstruktionsansatz,
der auf dem Vorgehen nach VDI-Richtlinie 2221 basiert und durch Methoden
der Sicherheits- und Zuverléssigkeitsanalyse nach ARP 4761 erginzt wurde, vgl.
Abschnitt 3.2. Auf diesem fiinfphasigen Konstruktionsansatz basiert die anschlie-
Bend durchgefiihrte Konzeptstudie, vgl. Kapitel 4. Der Ansatz konnte jedoch
auch generell fiir zukiinftige Konzeptstudien im Bereich der Luftfahrt eingesetzt
werden. Bei einer weiteren Anwendung des Ansatzes konnte vorab untersucht
werden, ob die inhaltlichen Uberschneidungen zwischen einzelnen verwendeten
Methoden reduzierbar wiren, ohne dadurch den Grad der Vollstindigkeit der
Konzeptstudie zu verringern.

Wihrend der ersten Durchfiihrungsphase der Konzeptstudie erfolgte die Ana-
lyse relevanter Anforderungen, Schnittstellen und behordlicher Regularien varia-
bler Pitot-Einldsse, vgl. Abschnitt 4.1.1 bis 4.1.3. Zudem gehen aus dieser
Phase Ausschlusskriterien und gewichtete Bewertungskriterien fiir die spitere
Auswahl der erarbeiteten Losungsvarianten hervor, vgl. Abschnitt 4.1.4. Zu
den Ausschlusskriterien zdhlen beispielsweise die perspektivische Erfiillbarkeit
einer hohen Sicherheit, einer umfangreichen Variation geometrischer Einlasspa-
rameter oder eine geringe Komplexitit. Bei den Bewertungskriterien stellen die
Gewihrleistung der Sicherheit und bestmogliche aerodynamische Eigenschaften
die wichtigsten Vertreter dar.

In der darauffolgenden Phase der Funktionsanalyse wurden die relevanten
erforderlichen Funktionen und deren Strukturen auf Flugzeug-, Einlass- und Stell-
systemebene ermittelt, vgl. Abschnitt 4.2.1 und 4.2.2. Zudem wurden potenzielle
Gefidhrdungen fiir Funktionsausfille identifiziert. Hierbei wurde beispielsweise
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die Bedeutung eines unabhingigen Stellsystems, eines integrierten Vereisungs-
schutzes und der strukturellen Stabilitit variabler Einldsse hervorgehoben, vgl.
Abschnitt 4.2.3. Zudem wurden mdogliche Losungsprinzipe aus Natur und Technik
zum Erfiillen der identifizierten Funktionen erarbeitet, vgl. Abschnitt 4.2.4.

Wihrend der anschlieBenden Konzeptphase wurden 30 Konzepte auf intuiti-
vem sowie auf methodischem Weg erstellt und beschrieben, vgl. Abschnitt 4.3.1.
Die intuitive Konzepterstellung erfolgte in Brainstorming-Sitzungen, wihrend die
methodische durch Kombination der zuvor erarbeiteten Losungsprinzipe mit-
tels morphologischen Kastens durchgefiihrt wurde. AnschlieBend erfolgte eine
Vorauswahl der Konzepte auf Basis der identifizierten Ausschlusskriterien, vgl.
Abschnitt 4.3.2. Die verbleibenden zehn Konzepte wurden zu drei Konzeptgrup-
pen zusammengefasst, vgl. Abschnitt 4.3.3. Diese Konzeptgruppen variieren die
Geometrie des Einlasses durch

e Verschieben starrer Komponenten,
e Verformen des Oberflichenmaterials oder
e Grenzschichtbeeinflussung.

Im weiteren Verlauf wurden die Konzeptgruppen detailliert untersucht. Beispiels-
weise wurde im direkten Anschluss an die Identifikation der Konzeptgruppen
eine vorldufige System-Sicherheits-Analyse in Form einer Fehlerbaumanalyse
durchgefiihrt, vgl. Abschnitt 4.3.4. Aus dieser Analyse gingen unter anderem Kon-
struktionsanpassungen zur Vermeidung von Schubverlust durch eine fehlerhafte
Ansteuerung des variablen Einlasses hervor.

Die darauffolgende Vorentwurfsphase der Konzeptgruppen beinhaltete die
Analyse von Fehlern gemeinsamer Ursachen, vgl. Abschnitt 4.4.1. Als Ergebnis
dieser Analyse wurde die Bedeutung von Redundanz, der Auswahl des Eisschutz-
und des Stellsystems variabler Einldsse sowie der Schutz vor duferen Einfliissen,
wie Vogel- und Blitzschlag, hervorgehoben. Die Auswahl des Eisschutz- und des
Stellsystems fiir die jeweilige Konzeptgruppe erfolgte im direkten Anschluss im
Rahmen von Integrationsstudien, vgl. Abschnitt 4.4.2. Dabei wurde beispielsweise
fiir die Konzeptgruppe zum Verschieben starrer Komponenten die Kombination
einer elektrischen Aktorik mit einem elektrothermischen Eisschutzsystem als ideal
identifiziert. Im néchsten Schritt wurden ideale Geometrien fiir die Konzeptgrup-
pen und deren aerodynamisches Einsparpotenzial bestimmt, vgl. Abschnitt 4.4.3.
Das Einsparpotenzial variabler Einldsse in Form eines Reichweitengewinns durch
Verringerung des Luftwiderstands betrigt fiir Uberschallflugzeuge bis Mach 1,6
unter Vernachldssigung der zusitzlichen Masse etwa 35 %. Im Unterschall bis
Mach 0,95 konnte der Reichweitengewinn theoretisch bis zu 5 % betragen,
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wird jedoch durch die zusitzliche Masse und Komplexitit des variablen Systems
ausgeglichen. Die gesammelten Ergebnisse der durchgefiihrten Untersuchungen
wurden in einer gewichteten Punktbewertung fiir die abschlieBende Konzeptgrup-
penauswahl genutzt, vgl. Abschnitt 4.4.4. Hierbei wurde die Konzeptgruppe des
Verschiebens starrer Komponenten als die am besten geeignete identifiziert.

In der anschlieenden detaillierten Konzeptuntersuchungsphase wurde basie-
rend auf den zuvor gewonnenen Erkenntnissen das umzusetzende Konzept aus
der ausgewihlten Konzeptgruppe hergeleitet, vgl. Abschnitt 4.5.1. Dieses wurde
danach strukturell dimensioniert und in einer CAD-Umgebung modelliert, vgl.
Abschnitt 4.5.2 und 4.5.3. Die CAD-Modellierung des Konzepts ermoglichte den
theoretischen Nachweis der Funktionsweise des variablen Einlasskonzepts. Der
nachfolgende Bau zweier Prototypen resultierte in einem praktischen Nachweis
der Konzeptfunktionalitit, vgl. Abschnitt 4.5.4. Zudem konnte die strukturelle
Stabilitit des Konzeptes im Falle eines Vogelschlags durch eine vorldufige
Analyse gezeigt werden, vgl. Abschnitt 4.5.5.

Abschlieend wurde das groBe Potenzial des erarbeiten Konzepts beziiglich
seiner Funktionalitit, Innovativitit, Sicherheit, Komplexitit und Masse festge-
stellt, vgl. Abschnitt 4.6. In Abhéngigkeit der finalen Masse des Konzepts
wurde ein Reichweitengewinn fiir Uberschallanwendungen von 20 % bis 30 %
quantifiziert.

Das Ziel, ein Konzept fiir variable Pitot-Einldsse bis zu einem Technologie-
Reifegrad TRL 3 zu erforschen, wurde durch den theoretischen und praktischen
Nachweis der Funktionsfihigkeit des Konzepts erreicht. Die luftfahrtspezifischen
Sicherheits- und Zuverléssigkeitsanforderungen wurden bei der Erarbeitung und
Gestaltung besonders beachtet, sodass das Konzept diese perspektivisch erfiil-
len kann. Als Anwendungsbereich fiir das Konzept wurde der kommerzielle
Uberschallflug bis Mach 1,6 identifiziert. In diesem Anwendungsbereich bie-
ten variable Pitot-Einldsse ein grofes Potenzial fiir einen Reichweitengewinn
und konnten somit eine Schliisseltechnologie bei der Wiedereinfiihrung des
kommerziellen Uberschallflugs darstellen.

Die Ergebnisse dieser Konzeptstudie sind durch nachfolgende Entwicklungs-
schritte und Konzeptuntersuchungen mit einem erhohten Grad der Detaillierung
abzusichern. Hierzu zihlen insbesondere aerodynamische, strukturelle und sicher-
heitstechnische Analysen sowie die weitere Konzeptgestaltung.

Aerodynamische Analysen konnen dabei numerische Simulationen und Wind-
kanalversuche beinhalten. Im Rahmen dieser Analysen sind die Auswirkungen der
Spalte und Stufen auf der Kontur des variablen Einlasskonzepts zu untersuchen.
Diese konnten dreidimensionale Effekte und verdnderte Sto3konfigurationen bis
hin zu Stromungsablosungen hervorrufen. Auch sollte die Fanstromung sowie die
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Umstromung des gesamten Triebwerks, seiner Authingung, der Tragflichen und
des Flugzeugrumpfes untersucht werden. Zusitzlich ist der Einfluss moglicher
Montagearten, Anstellwinkel sowie Seitenwindeinfliisse miteinzubeziehen.

Nachfolgend wére auch der praktisch durch das Konzept erreichbare Reich-
weitengewinn sowie die mogliche Larmerzeugung bei der Umstromung der
segmentierten Kontur zu bestimmen. Weiterhin ist die Funktionsfihigkeit der
Unterschallgeometrie fiir den Startfall, den Steigflug sowie den Windmilling-
Betrieb nachzuweisen. Zusitzlich sollte das Verhalten der Uberschallgeometrie
bei diesen Betriebsbedingungen analysiert werden, wodurch versagenssichere
MaBnahmen zur Absicherung im Fehlerfall, wie ein Riickstellmechanismus,
vermeidbar werden konnten.

Dariiber hinaus kann die Verteilung der axialen Unterteilung der Kontur in
Segmente stromungsmechanisch optimiert werden. Zudem sollten weitere Kon-
turen fiir die jeweiligen Flugphasen bestimmt werden. Diese konnten in einer
spiteren Konzeptiteration implementiert werden, um eine kontinuierliche Ein-
lassvariation zu ermoglichen. Hierbei sollte auch eine mogliche Variation des
maximalen Gondeldurchmessers sowie die Anwendung verschiedener Schnitt-
geometrien oder eines Schriganschnitts untersucht werden. Die Umsetzbarkeit
dieser Geometrien durch Lage- und Lingenanpassung der Verbindungsstibe des
Konzepts ist fiir die genannten Geometrieinderungen zu untersuchen.

Weiterfiihrende strukturelle Analysen sollten die detaillierte Dimensionierung
bisher unberiicksichtigter Komponenten, wie Schraubverbindungen, beinhalten.
Weiterhin sollten die bisher dimensionierten Komponenten beziiglich eines Ver-
sagens durch Dauerbruch, Rissfortschreiten, mechanische Abnutzung, Korrosion
oder Temperatureinfliisse untersucht werden. Auch sollte eine potenzielle Mas-
senreduktion durch Verwendung von Leichtbaumaterialien sowie Strukturoptimie-
rung in Betracht gezogen werden. Die strukturelle Stabilitit des Konzepts ist auch
infolge der resultierenden Dimensionsanpassungen mittels Festigkeitssimulatio-
nen und Versuchen, wie dem Vogelschlagtest, umfassend nachzuweisen.

Wihrend nachfolgender sicherheitstechnischer Untersuchungen sollte eine
Fehlermoglichkeits- und -Einflussanalyse (FMEA) zur Absicherung der Ergeb-
nisse der Fehlerbaumanalyse durchgefiihrt werden. Zudem ist die Steuerung des
variablen Einlasses mit dem Flugzeugkontrollsystem abzustimmen. Dariiber hin-
aus sind die Erforderlichkeit und die Umsetzung der geplanten Mechanismen
fir das Sichern der Kontur im reguldren Betrieb, das Riickstellen der Kontur
bei einem Aktorausfall und das Halten der Segmente im Vogelschlagfall zu
priiffen. Weiterhin sollten alle identifizierten Teilsysteme in einem zukiinftigen
Funktionsdemonstrator integriert und unter Laborbedingungen getestet werden.
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Die vorgeschlagenen Entwicklungsschritte und Konzeptuntersuchungen die-
nen der Vorbereitung des Konzepts auf die zu erbringenden Zulassungsnachweise
entsprechend der erarbeiteten Nachweispriifliste. Hierzu zdhlen neben Analy-
sen und Simulationen auch Windkanal-, Vogelschlag- und Flugversuche. Durch
die erfolgreiche Erbringung dieser Nachweise kann die Verwendung variabler
Pitot-Einldsse in der Luftfahrt ermoglicht werden.

Durch die Verwendung variabler Pitot-Einlisse in geplanten Uberschallflug-
zeugen kann deren Reichweite deutlich gesteigert und ihr Kraftstoffverbrauch
verringert werden. Dies wiirde in einer signifikanten Verbesserung der 6konomi-
schen und okologischen Eigenschaften dieser schnellstmoglichen Transporttech-
nologie resultieren. Somit konnten variable Pitot-Einldsse durch das vorgestellte
Konzept eine Schliisselrolle bei der Wiedereinfiihrung eines umweltfreundlicheren
kommerziellen Uberschallflugs einnehmen.

Open Access Dieses Kapitel wird unter der Creative Commons Namensnennung 4.0 Interna-
tional Lizenz (http://creativecommons.org/licenses/by/4.0/deed.de) verotfentlicht, welche die
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vorgenommen wurden.
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A Anhang

A.1  Belastungsermittlungsrechnungen
A.1.1 Vogelschlaglast

Etwa 90 % der gemeldeten Schiden durch Fremdkorpereinschldge an Luftfahr-
zeugen werden durch Vogel verursacht [367], [309, S. 1]. Dabei betrifft iiber ein
Drittel der gemeldeten Schiden das Triebwerk und seinen Einlass [309], bezie-
hungsweise fast ein Viertel den Einlass [368]. Von den in der FAA-Datenbank
(Federal Aviation Administration) erfassten Vogelschligen verursachten 93 %
keinen Schaden und nur 2 % betrichtliche Schiaden [309, S. 4].

Jedoch fiihren Vogelschlige alle etwa 109 Flugstunden zu einem Todesfall
[369]. Da Vogelschlidge gefihrliche Fehlerfolgen nach sich ziehen kdnnen [309],
[298], werden zahlreiche VermeidungsmaB3nahmen unternommen. Zu diesen Maf3-
nahmen zéhlen die Kontrolle des Aufenthalts und der Bewegung von Vogeln
sowie die Anpassung von Flugzeiten und -routen [309, S. 35-45].

Weiterhin werden von den Luftfahrtbehdrden strukturelle Sicherheitsnach-
weise fiir den Vogelschlagfall eingefordert [309, S. 44-45], [34, 25.631]. Die
nach einem Vogelschlag verbleibende Festigkeit und Steifigkeit der betroffenen
Struktur, zumeist das Triebwerk oder aerodynamische Vorderkanten, miissen den
ungefiahrlichen Weiterflug und die Landung sicherstellen kénnen [309, S. 44-45],
[34, 25.631]. Hierfiir erforderlich sind Nachweise fiir Treffer mit einem 1,8 kg
(4 1Ib) schweren Vogel und einer Relativgeschwindigkeit, die der Auslegungsreise-
fluggeschwindigkeit von v, (Design Cruising Speed) auf Hohe des Meeresspiegels
oder dem 0,85-fachen dieser Geschwindigkeit in 2438 m (8000 ft) Hohe entspricht
[34, 25.631].
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Die somit insgesamt vom Vogel auf die getroffene Komponente iibertragene
Kraft Fy,ge in Abhingigkeit seiner Dichte pyges, seiner Querschnittsfliche
Ay gel und seiner Relativgeschwindigkeit zum Flugzeug u ergibt sich aus [309,
S. 61], [363]:

FVogel = PVogel * AVogel : M%. (A1)

Die Dichte py,ge des Vogels kann in Abhingigkeit seiner Masse my g
approximiert werden [309, S. 69]:

PVogel = 1148 — 63 1og (1000 - my yger). (A2)

Der Durchmesser dy g des Vogels und somit seine Querschnittsfliche Ay ,ge
konnen ebenfalls aus der Masse ermittelt werden [309, S. 69], [369]:

logo(dvoger) = —1,095 4 0,335 log o (myoger)- (A.3)

Fiir einen 1,8 kg schweren Vogel ergibt sich somit eine Dichte von 942,7 kg/m?,
ein Durchmesser von 98 mm und eine Querschnittsfliche von 0,008 m?2.

Fiir die Relativgeschwindigkeit des Vogels up konnen die Auslegungsreise-
fluggeschwindigkeiten v, gewihlt werden. Bei einer Schallgeschwindigkeit von
343 m/s entsprechen diese Geschwindigkeitswerten von 326 m/s bei Mach 0,95
und von 549 m/s bei Mach 1,6. Nach Gleichung (A.1) ergibt sich somit fiir
Mach 0,95 eine Gesamtkraft Fy,g.; von 753 kN und fiir Mach 1,6 eine Last
von 2.144 kN. Bei unveridnderter Temperatur in einer Hohe von 2438 m wiirde
fiir das 0,85-fache von Mach 0,95 eine Kraft von 544 kN wirken. Die Geschwin-
digkeit hat hierbei den groBSten Einfluss auf die Aufprallkraft, da sie quadratisch
in Gleichung (A.1) eingeht.

Auch unter Einbeziehung der Fluggeschwindigkeit des Vogels sind die behord-
lich nachzuweisenden Geschwindigkeitswerte duflerst konservativ gewihlt, sodass
die bei den meisten Vogelschligen auftretenden Lasten deutlich geringer aus-
fallen. Uber die Hilfte aller Vogelschlige findet im Geschwindigkeitsbereich
zwischen 57 m/s und 77 m/s statt [309, S. 20]. Im Geschwindigkeitsbereich zwi-
schen 36 m/s und 144 m/s sind es 95 % der Vogelschlige [309, S. 20]. Auch
die meisten Vogelschlaguntersuchungen werden bei Geschwindigkeiten zwischen
100 m/s und 130 m/s durchgefiihrt, vgl. u. a. Heimbs [366] und Hedayati [309].
Nach Gleichung (A.1) wirkt somit in 95 % aller Fille eine Kraft Fy,g von
maximal 147 kN.
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A.1.2 Stromungskrifte

Die axial auf den Einlass und seine Aktorik wirkende Stromungslast sowie die
auf die Einlasssegmente wirkenden Normalkrifte ergeben sich aus der Differenz
der Druckverteilung auf der Einlassoberflaiche und dem im FEinlass wirkenden
Druck. Die Druckverteilung auf der Einlassoberfliche wurde im Rahmen von
2D-Stromungssimulationen ermittelt [315], [331], [301], [330]. Fiir den internen
Einlassdruck wird der Umgebungsdruck in der relevanten Flughthe angenom-
men. Diese Annahme begriindet sich aus der zur Feuerprivention erforderlichen
Ventilation des Einlasses.

In Reiseflughohe von 14 km herrscht ein Umgebungsdruck von 14050 Pa
[331]. Bei supersonischen Fluggeschwindigkeiten tritt vor dem Einlass ein senk-
rechter Verdichtungsstof auf. Aufgrund dieses Verdichtungsstof3es ist der statische
Druck auf der Einlassoberfliche erhoht und somit auch die auf den Einlass
und seine Segmente wirkenden Krifte. Somit wirken im Uberschallreiseflug bei
Mach 1,6 grolere Belastungen als im Unterschallreiseflug bei Mach 0,95 oder
wihrend des Flugzeugstarts.

Die auf die jeweiligen Segmente S1 bis S8 wirkende Kraft F ergibt sich
durch Integration der Differenz zwischen der Druckverteilung p.,; und dem
Umgebungsdruck po tiber der Segmentfliche Agegmen::

F= / (Pext — Po)dA. (A4)

ASegment

Die Druckverteilung auf einem Segment bei Mach 1,6 geht aus dem in
Abschnitt 4.4.3 vorgestellten Stromungsmodell hervor und kann in Ansys Flu-
ent 18 ausgegeben werden. Auf der AuBlenseite des Einlasses wirken geringere
Stromungslasten, da die Stromung entlang der dufleren Kontur beschleunigt wird
und somit der statische Druck sinkt, vgl. Tabelle A.1.

Die axial auf die Aktorik wirkende Stromungslast ergibt sich aus der pro-
jizierten Druckverteilung sowie den viskosen Schubspannungen (Reibung) auf
der externen und internen Einlasskontur, vgl. Gondelvorkdrperkraft D s, in Glei-
chung (2.6) in Abschnitt 2.3.1. Wihrend des Unterschallreiseflugs bei Mach 0,95
resultiert hierbei eine Zugkraft von ca. 1,6 kN, vgl. Tabelle A.2. Im Uberschallrei-
seflug bei Mach 1,6 ergibt sich eine Druckkraft von ungefihr 2,6 kN. Die negative
Kraft im Bereich des Diffusors ergibt sich aus seiner Geometrie.
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Tabelle A.1 Auf Segmente wirkende Belastung bei Mach 1,6

ID | Bauteil Seite | Axiale Position Flache | Mittlerer Stromungslast

[mm] bis [mm] [mm?] | Uberdruck |[N]
[MPa]

S1 |Segment1 | AuBlen |418 |bis | 1640 |253.706 |0,003 703

S2 | Segment2 |Innen | 720 |bis |1640 |147.442 |0,030 4.488

S3 | Segment 3 | Aufien 73 | bis 418 | 65.664 | 0,006 375

S4 | Segment4 |Innen | 156 |bis 720 | 82.003 | 0,031 2.523

S5 | Segment 5 | Aufien 17 | bis 73 | 10.632 | 0,007 73

S6 | Segment 6 | Innen 23 | bis 156 19.197 |0,031 601

S7 | Segment 7 | Aufien 0 | bis 17 6.392 0,016 101

S8 | Segment 8 | Innen 0 |bis 23 6.669 | 0,032 212

Tabelle A.2 Axiale Stromungslast bei Mach 0,95 und Mach 1,6

Einlassbereich | Mach 0,95 Mach 1,6
Druckkraft | Reibung | Gesamtlast | Druckkraft | Reibung | Gesamtlast
[N] [N] [N] [N] [N] [N]
Vorkorper —2.055 291 —1.764 5.193 621 5.813
Lippe 1.962 9 1.971 1.366 1 1.368
Diffusor —1.850 57 —1.793 —4.734 158 —4.577
—1.586 2.604

A.2  Anforderungsliste

Nachfolgend sind funktionelle Anforderungen an variable Triebwerkseinlidsse auf-
gelistet. Das F steht dabei fiir Festforderung und das W fiir einen Wunsch, vgl.
Tabelle A.3. Die Anforderungsliste wurde mit Projektbeginn erstellt und wihrend
des Verlaufs stets aktualisiert und erweitert.
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Tabelle A.3 Anforderungsliste fiir variable Triebwerkseinlédsse

Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:

Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07

ID Anforderung Beschreibung ‘ Art ‘ Datum Quelle

1 Aerodynamische Anforderungen

1.1 Allgemeine
Betriebsbedingungen

1.1.1 | Versorgung des Bei allen Betriebs- | F 07.09.2017 | CS-25.1091
Triebwerks mit dem | bedingungen
geforderten
Luftmassenstrom

1.1.2 | Machzahl <0,95 F 07.09.2017 | [SK]
Unterschall-Reiseflug

1.1.3 | Machzahl <1,6 F 07.09.2017 | [SK]
Uberschall-Reiseflug

1.1.4 | Massenstrom <120 kg/s F 01.09.2018 | [SK]
Reiseflug

1.1.5 Massenstrom <120 kg/s F 01.09.2018 | [SK]
Reiseflug

1.1.6 | Massenstrom Start <220 kg/s F 01.09.2018 | [SK]

1.1.7 | Zuldssiger <46 km/h F 01.09.2017 | CS-25.237
Seitenwind

1.2 Geometrische
Anforderungen

1.2.1 Innendurchmesser @ 1280 mm F 01.09.2017 | [316]
Fanebene

1.2.2 | AuBendurchmesser @ 1860 mm F 01.09.2017 | [316]
Fanebene

1.2.3 Anzahl einstellbarer | >2 F 01.09.2017 | [SK]
Geometrien

1.2.4 | Abweichung von Minimal F 01.09.2017 | [SK]
Idealkonturen

1.2.5 | Stufenanzahl auf der | Minimal W 08.09.2017 | [SK]
Kontur

1.2.6 | Stufenhohe auf der <2 mm \%% 08.09.2017 | [SK]
Kontur

(Fortsetzung)
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Tabelle A.3 (Fortsetzung)

Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:
Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07
1D Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle
1.2.7 | Spaltanzahl auf der Minimal W 08.09.2017 | [SK]
Kontur
1.2.8 | Spaltbreite auf der <5 mm \%% 08.09.2017 | [SK]
Kontur
1.2.9 | Einlasslinge >0,82 m F 06.09.2018 | [SK]
1.2.10 | Einlassldnge <1,66 m F 06.09.2018 | [SK]
1.2.11 | Eintrittsradius >0,61 m F 06.09.2018 | [SK]
1.2.12 | Eintrittsradius <0,64 m F 06.09.2018 | [SK]
1.2.14 | Einlassdicke Kehle >0,10 m F 24.09.2018 | [SK]
1.2.15 | Einlassdicke Kehle <0,23 m F 24.09.2018 | [SK]
1.2.16 | Halber Diffusoroff- <10° F 01.09.2017 | [47, S. 349]
nungswinkel
1.2.17 | Querschnittsfliche >0,6 Ag F 20.10.2017 | [10, S. 977]
Kehle
1.2.18 | Fananstrom- 0,5 bis 0,6 F 13.09.2017 | [47, S. 153]
Machzahl
1.2.19 | Durchschnittliche <0,75 F 19.10.2017 | [10, S. 977]
Machzahl in der
Kehle
1.3 Druckriickgewin- Maximal W 01.09.2017 | [SK]
nungsbeiwerte
1.3.1 | Reiseflug bei >0,99 W 02.09.2018 | [SK]
Mach 0,95
1.3.2 | Reiseflug bei >0,97 W 02.09.2018 | [SK]
Mach 1,30
1.3.3 | Reiseflug bei >0,89 W 02.09.2018 | [SK]
Mach 1,60
1.4 Gleichformigkeit der | Maximal F 01.09.2017 | [SK]
Fananstromung
1.4.1 Wandschubspannun- | >0 MPa F 01.09.2017 | [SK]
gen
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Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:

Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07

ID Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle

1.4.2 | DC60-Koeffizient <1,0 F 01.09.2017 | [SK]

1.5 Luftwiderstand in Minimal w 01.09.2017 | [10, S. 955]
allen Flugphasen

1.5.1 | Anteil am <3 % F 20.10.2017 | [10, S. 983]
Flugzeugwiderstand
— subsonisch

1.5.2 | Widerstand bei Akzeptabel w 20.10.2017 | [10, S. 1740]
Windmilling

1.5.3 Oberflichenrauheit Ra<12,5 W 20.10.2017 | [SK]

2 Integrierbarkeit

2.1 Bauraum <Konturabmale \%% 01.09.2017 | [SK]

2.1.1 Bauraum fiir Minimal F 20.10.2017 | [SK]
Hilfsaggregate und
Aktorik

2.1.2 | Materialstirken Minimal F 09.09.2017 | [SK]

2.2 Gestaltung von Flexibel F 02.09.2018 | [SK]
Verkabelung und
Leitungen

2.3 Larmreduktion >=5PNdB F 01.09.2017 | [100, S. 141]

2.3.1 Flache fiir Akustik- >= starrer Einlass | F 20.10.2017 | [SK]
auskleidungen

2.3.2 | Larmeinfluss von Minimal W 01.09.2017 | [SK]
Spalten, Stufen und
Rauheit

2.4 Eiserkennung und
—vermeidung

2.4.1 Eisschutzsystem Zu integrieren F 01.09.2017 | [SK]

2.4.2 | Maximaler <50 kW W 08.09.2017 | [SK]
Energiebedarf

2.4.3 | Maximale Eisdicke <2 mm F 08.09.2017 | [SK]
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Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:
Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07
ID Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle
2.5 Datenerfassung, z. B. | Erforderlich F 08.09.2017 | [SK]
P2T2-Messsonde
2.6 Stellsystem 01.09.2017
2.6.1 | Bewegungsart Gleichformig w 01.09.2017 | [SK]
2.6.2 |Bewegungsrichtung | Linear w 01.09.2017 | [SK]
2.6.3 | Erforderliche <2 kW w 01.09.2017 | [SK]
Leistung
2.6.4 | Stellzeit <10s w 20.10.2017 | [SK]
2.6.5 | Stellkraft >= 2,6 kN w 02.09.2018 | [SK]
2.6.6 | Anzahl synchron >2 w 01.09.2017 | [SK]
verfahrener
Stelltriebe
2.6.7 | Leckagepotenzial Minimal w 01.09.2017 | [SK]
2.6.8 | Stellvorgang Geregelt W 02.09.2018 | [SK]
2.6.9 | Stellweg <50 mm W 01.03.2019 | [SK]
2.6.10 | Stellwegtoleranz <1l % W 01.03.2019 | [SK]
2.6.11 | Synchronitit beim >99 % w 01.03.2019 | [SK]
Verfahren der
Stelltriebe
2.7 Schutz elektrischer
Komponenten
2.7.1 | Blitzableitung Erforderlich w 02.09.2018 | [SK]
2.7.2 | Erdung Erforderlich W 02.09.2018 | [SK]
273 | Schutzklasse gegen | >= IP55 w 02.09.2018 | [SK]
Spritzwasser und
Staub
2.74 | Schutz vor Gemid DINEN |W 02.09.2018 | [SK]
Beeinflussung durch | 61000
elektromagnetische
Strahlung
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Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:
Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07
ID Anforderung Beschreibung ‘ Art ‘ Datum Quelle
3 Masse und Widerstand gegen Beanspruchungen
3.1 Gesamtmasse <500 kg W 01.09.2017 | [SK]
3.1.1 Materialstiarken Zu minimieren \%% 01.09.2017 | [SK]
entsprechend
Auslegung
32 Sicherer Betrieb bei
Umgebungsbedin-
gungen
3.2.1 | Minimale >—56 °C F 01.09.2017 | [10, S. 346]
Betriebstemperatur
(Kaltester Tag)
3.2.2 | Maximale <60 °C F 20.10.2017 | [10, S. 376]
Betriebstemperatur
(HeiBester Tag)
3.2.3 | Maximale <15.000 m F 01.09.2017 | [SK]
Betriebshohe
3.24 | Minimaler >14050 Pa F 01.09.2017 | [SK]
Umgebungsdruck
33 Wirkende
Ermiidungs- und
Grenzlasten
3.3.1 | Sicherheitsfaktor >=1,5 F 20.10.2017 | CS-25.303
gegen Grenzlasten
3.3.2 | Aerodynamische —1,6 bis +2,6 kN |F 20.10.2017 | [SK]
Lasten
3.3.3 | Thermomechanische |Zu minimieren w 09.09.2017 | [SK]
Spannungen
3.3.4 | Strukturelle Aufwirts: <3 g F 20.10.2017 | CS-25.561
Lasten/Vibrationen vorwirts: <9 g
seitwirts: <3 g
abwirts: <6 g
riickwirts: <1,5 g
3.3.5 | Manoverlasten —1lgbis25g F 01.09.2017 | CS-25.333
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Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:
Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07
ID Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle
34 Extremlasten
3.4.1 | Vogelschlaglast in <147 kN F 21.10.2019 | [SK]
95 % der Fille
342 | Vogelmasse 4 1bs bzw. <2 kg F 09.09.2017 | [SK]
3.4.3 Anzunehmende 1 bzw. 0,85 F 20.10.2017 | CS-25.631
Vogelschlagge- Reiseflug-
schwindigkeit auf geschwindigkeit
Hohe des
Meeresspiegels bzw.
in 2438 m Hohe
3.4.4 | Vibrationslasten nach | Zu minimieren F 09.09.2017 | [SK]
Vogelschlag
3.4.5 |Lastenim Zu minimieren F 09.09.2017 | [SK]
Windmillingbetrieb
3.4.6 | Pumplasten Zu minimieren F 09.09.2017 | CS-25.1103
35 Sonderlasten F 01.09.2017
3.5.1 Trittlasten bei der <150 kg F 20.10.2017 | [SK]
Wartung
3.5.1 |Transportlasten Zu minimieren F 20.10.2017 | [SK]
3.6 Zulassige Reaktionen
auf Beanspruchungen
3.6.1 | Plastische Keine F 20.10.2017 | [SK]
Verformungen durch
Regen
3.6.2 | Plastische Minimal F 20.10.2017 | [SK]
Verformungen durch
Hagel
3.6.3 | Plastische Keine F 20.10.2017 | [SK]
Verformungen durch
Eisbildung
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Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:

Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07

ID Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle

3.6.4 | Plastische Keine F 20.10.2017 | [SK]
Verformungen durch
abplatzendes Eis

3.6.5 Chemische Reaktion | Zu minimieren F 20.10.2017 | [SK]
(z. B. Korrosion
durch Feuchtigkeit)

3.6.6 | Starke mechanische | Zu vermeiden F 20.10.2017 | [SK]
Abnutzung durch
Erosion

3.6.7 | Plastische Minimal F 20.10.2017 | [SK]
Verformungen durch
Fremdkorper

3.6.8 | Versagensfille pro Bauteilabhidngig | F 01.09.2017 | [SK]
Flugstunde durch 103 bis 1077
Ermiidungs- und
Grenzlasten

3.6.9 | Strukturelles Unzuldssig F 09.09.2017 | [SK]
Versagen unter
Extremlasten

3.6.10 | Funktionsausfall Zuldssig nur bei F 09.09.2017 | [SK]
unter Extremlasten Uberfiihrung in

sichere Geometrie

3.6.11 | Erforderliche Feuerresistent und | F 09.09.2017 | CS-25.1103
Feuerbestindigkeit Loschsystem
bei Klassifizierung als
Feuerzone

3.6.12 | Plastische Keine F 09.09.2017 | [SK]
Verformungen durch
Sonderlasten

4 Sicherheit des variablen Systems

4.1 Eintrittswahrschein-
lichkeiten pro
Flugstunde
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Anforderungsliste variabler

Einlass

Erstellt durch: Stefan Kazula (SK)

Letzte Anderung: 10.05.2020

Version:
07

ID

Anforderung

Beschreibung Art

Datum

Quelle

4.1.1

Jegliche
unbedeutende
(Minor) Fehlerfolge

>107° F

19.10.2017

CS-25.1309

Jegliche bedeutende
(Major) Fehlerfolge

<1073 F

19.10.2017

CS-25.1309

Jegliche gefihrliche
(Hazardous)
Fehlerfolge

<1077 F

19.10.2017

CS-25.1309

Jegliche katastrophale
(Catastrophic)
Fehlerfolge

<10~* F

19.10.2017

CS-25.1309

Eintreten gefihrlicher
Ereignisse aufgrund
eines einzelnen
Fehlers

<10~° F

19.10.2017

CS-25.1309

Erforderliche
Flugzyklen zur
Fehlerdetektion

<=1 F

19.10.2017

CS-25.1309

4.2

Externe Risiken

4.2.1

Minimale Anzahl an
Vogelschlidgen bevor
gefihrliche Folgen
eintreten diirfen

>1 F

19.10.2017

CS-25.1309

422

Erlaubte negative
Effekte durch
Blitzschlige

Keine F

19.10.2017

CS-25.1309

423

Erlaubte negative
Effekte durch
Eisbildung

Keine F

19.10.2017

CS-25.1309

424

Gefihrliche
Fehlerfolgen durch
Feuer

Keine F

19.10.2017

CS-25.1309
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Anforderungsliste variabler

Einlass

Erstellt durch: Stefan Kazula (SK)

Letzte Anderung: 10.05.2020

Version:
07

ID

Anforderung

Beschreibung

Art

Datum

Quelle

4.3

Variationsmechanis-
mus

4.3.1

Verhalten bei Ausfall
des Variationsmecha-
nismus

Uberfiihrung in
sichere Geometrie

20.10.2018

[SK]

432

Funktionsausfille pro
Flugstunde bei einem
Triebwerk

<1073

20.10.2018

[SK]

433

Funktionsausfille pro
Flugstunde bei
mehreren
Triebwerken

<10~*

20.10.2018

[SK]

434

Funktionsausfille pro
Flugstunde bei
Erfassung des
Ist-Zustandes der
Geometrie

<1073

20.10.2018

[SK]

4.3.5

Steuerung des Variati-
onsmechanismus

Redundant

20.10.2018

[SK]

43.6

Sicherung der
eingestellten Kontur
durch
Feststellmechanismus

Erforderlich

20.10.2018

[SK]

43.7

Entstehung von
Storungen der
Umstromung
wihrend des
Variationsvorganges

Zu vermeiden

20.10.2018

[SK]

4.4

Feuerschutz

44.1

Aktives Feuerdetekti-
onssystem

<60 s

01.09.2017

CS-25.858

442

Aktives
Feuerloschsystem

2 Loschbehilter

01.09.2017

CS-25.1195
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Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:
Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07
ID Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle
4.4.3 | Feuerloschmittel Umweltfreundlich | F 01.09.2017 | CS-25.1195
444 | Maximal zu 15 Minuten F 20.10.2017 | CS-25.1713
ertragende
Branddauer
4.4.5 Vermeidung Passive F 01.09.2017 | CS-25.1187,
brennbarer Ventilation, CS-25.1091
Fluidansammlungen | Drainage
4.4.6 | Kompletter 3-5-mal pro F 20.10.2017 | CS-25.1187
Luftaustausch durch | Minute
Ventilation
4.7 Interaktionen mit
anderen Teilsystemen
4.7.1 Beeinflussung der Zu vermeiden F 09.09.2017 | [SK]
Einlassstromung
durch Interaktionen
mit dem
Flugzeugrumpf oder
den Tragflichen
4.7.2 | Beeinflussung der Zu vermeiden F 09.09.2017 | [SK]
Tragflachen- oder
Leitwerksstromung
durch den Einlass
4.7.3 | Gleichformigkeit der | Siehe 1.4.2 F 09.09.2017 | [SK]
Fananstromung
4.7.4 | Vibrationsiibertra- Zu minimieren F 04.09.2017 | [SK]
gung an die
Gondel
5 Zuverlissigkeit und Lebenswegkosten
5.1 Geforderte 80.000 Zyklen 20.10.2017 | [SK]
Mindestlebensdauer
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Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:
Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07
ID Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle
5.1.1 | Ausfallwahrschein- <1073 F 20.10.2017 | [SK]
lichkeit des variablen
Einlasssystems pro
Flugstunde
5.1.2 | Weiterbetrieb des Zu ermoglichen F 01.09.2017 | [SK]
Triebwerks bei
Systemausfall
5.1.3 | Erlaubte Folgen bei Erhohter F 01.09.2017 | [SK]
Systemausfall eines | Luftwiderstand
Triebwerks
5.1.4 | Verringerung der Keine F 01.09.2017 | [SK]
Lebensdauer durch
Erosion, Reibung,
Korrosion
5.2 Komplexitit
5.2.1 Anzahl Bauteile Zu minimieren W 01.09.2017 | [SK]
5.2.2 | Simplifizierungsgrad | Zu maximieren w 09.09.2017 | [SK]
der Mechanik
5.3 Anfilligkeit
gegeniiber
Umgebungseinfliissen
5.3.1 Eindringen von Zu vermeiden W 01.09.2017 | [SK]
Fliissigkeiten in die
Gondel
5.3.2 | Eindringen von Zu vermeiden W 20.10.2017 | [SK]
Fremdkorpern in die
Gondel
54 Wartung
5.4.1 | Wartungsintervall in | >500 w 20.10.2017 | [SK]
Flugstunden
5.4.2 | Ermoglichung einer | Wartungsklappen | W 20.10.2017 | [SK]

Inspizierung

(Fortsetzung)
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Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:
Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07
ID Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle
5.4.3 | Anweisungen zur Herstellerangaben | W 20.10.2017 | [SK]
Durchfiihrung der
Wartung
54.4 Personalaufwand 1 Person W 20.10.2017 | [SK]
5.4.5 | Wartungsdauer <lh w 20.10.2017 | [SK]
5.4.6 |Dauer <5 min W 20.10.2017 | [SK]
Komponentenzugang
5.4.7 Dauer Komponenten- | <15 min w 20.10.2017 | [SK]
austausch
5.4.8 | Sicherheit fiir das >99.5 % w 20.10.2017 | [SK]
Wartungspersonal
549 | Wartungskosten des | <200 % W 20.10.2017 | [SK]
variablen Einlasses
im Vergleich zu
einem statischen
5.4.10 | Versagensfille pro Bauteilabhidngig | W 20.10.2017 | [SK]
Flugstunde durch 1073 bis 107
fehlerhafte Montage
5.5 Betriebskosten Zu minimieren W 20.10.2017 | [SK]
6 Entwicklungs- und Produktionskosten
6.1 Entwicklung
6.1.1 Potenzial der Hoch w 01.09.2017 | [SK]
Patentregistrierung
6.1.2 | Erfahrungen mit Maximal W 01.09.2017 | [SK]
ausgewdhlter
Technologie
6.1.3 | Erfahrungen mit Maximal W 01.09.2017 | [SK]
ausgewihlten
Materialien
6.1.4 | Tests und Zu minimieren W 01.09.2017 | [SK]
Validierungskosten
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Anforderungsliste variabler Erstellt durch: Stefan Kazula (SK) Version:
Einlass Letzte Anderung: 10.05.2020 07
ID Anforderung Beschreibung Art Datum Quelle
6.1.5 Entwicklungskosten | Zu minimieren W 01.09.2017 | [SK]
und -dauer
6.2 Produktionskosten
6.2.1 Anteil der <20 % w 01.09.2017 | [SK]
Systemkosten an der
Gondel
6.2.2 | Materialkosten Zu minimieren W 01.09.2017 | [SK]
6.2.3 | Materialverfiigbarkeit | Hoch \%% 04.09.2017 | [SK]
6.2.4 | Fertigungs- und Zu minimieren w 01.09.2017 | [SK]
Montageaufwand
6.3 Entsorgung und
Recycling
6.3.1 | Wiederverwendbar- | 60 % w 04.09.2017 | [SK]
keit
6.3.2 | Wiederverwertbarkeit | 70 % W 04.09.2017 | [SK]
6.4 Anpassbarkeit des
Systems
6.4.1 Skalierbarkeit des Zu ermoglichen W 01.09.2017 | [SK]
Fandurchmessers
6.4.2 | Kontinuierliche Zu ermoglichen W 20.10.2017 | [SK]
Verstellung in
Folgeiterationen
6.43 | Mogliche Fliigel- oder w 01.09.2017 | [SK]
Montagearten Rumpfmontage

A.3  Nachweispriifliste

Nachfolgend sind die Paragrafen der CS-25 aufgelistet, die fiir das variable
Einlasskonzept relevant sein konnen, vgl. Tabelle A.4. Die Bedeutung der
Nachweismethoden MoC1 bis MoC9 gehen aus Tabelle 3.3 hervor.
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A.4  Konzeptskizzen

Nachfolgend sind die erarbeiteten Konzepte dargestellt, vgl. Abbildung A.1, A.2,
A3, A4, A5, A6, A7, A8, A9, A10, A.11, A.12, A.13, A.14, A.15, A.16,
A17, A18, A.19, A20, A21, A22, A23, A24, A25, A26, A27, A28, A.29

und A.30.

Schnittansicht der Seitenansicht

Vorderansicht
Langsamer Flug Schneller Reiseflug

Abbildung A.1 Konzept 1 — Ausdrehen starrer Innenkontursegmente durch radiale Aktoren

Legende:
1 - Stellzylinder (Hydraulik)

2 -
- Stellbare Lippenstruktur

- Gelenkig gelagerte Innensegmente
- Zapfluftleitung

- Akustikverkleidung

- Schiene

- Statische Gondel

- Gummiabdichtung

© N OV~ W

Starrer AuBenring

Legende:
7 - axial vorderes Element
W - axial hinteres Element
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Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

O 9

Schneller Reiseflug

O5

3 10 4

Legende:

1 - Linearstellglied

2 - Starrer AuBenring
3 - Stellbarer Innenring
4 - Diffusor

5 - Zapfluftleitung

6 - Akustikverkleidung
7 - Schiene

8 - Statische Gondel

9 - Stellring

10 - Stab

11 - Gummilippe

Abbildung A.2 Konzept 2 — Ausdrehen starrer Innenkontursegmente durch axialen Stellring

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug 2

05

Schneller Reiseflug

(@)

Abbildung A.3 Konzept 3 — Aufblasen eines elastischen Balgs im Bereich der Lippe

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug 2

Schneller Reiseflug

O -V

Legende:

1 - Druckluftleitung

2 - Starrer AuBenring
3 - Dehnbarer Balg
4 - Flexible Haut

5 - Zapfluftleitung

6 - Statische Gondel

Legende:

1 - Stellglied

2 - Starrer AuBenring

3 - Formvariabler Innenring
4 - Zapfluftleitung

5 - Akustikverkleidung

6 - Statische Gondel

7 - Stab

Abbildung A.4 Konzept 4 — Verformen einer elastischen Lippe durch axiale Stellglieder
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Schnittansicht der Seitenansicht L ,
egende:

Langsamer Flug 4 1 - E-Motor

2 - Ritzel

3 - Zahnkranz

4 - Starrer AuBenring

5 - Zapfluftleitung

6 - Akustikverkleidung

7 - Statische Gondel
':‘:E 8 - Drehbarer Innenring

10 £ O 9 - Schiene

10 - Spaltabdeckungen

Schneller Reiseflug

Vorderansicht
Langsamer Flug Schneller Re|seﬂug

Abbildung A.5 Konzept 5 — Rotation eines Innenrings

Schnittansicht der Seitenansicht Levende.
gende:

Langsamer Flu - 1- E-Motor

g 9 T~ a0 2 - Zahnradgetriebe

3 - Drehbarer Einlassring
4 - Zapfluftleitung

5 - Akustikverkleidung

6 - Statische Gondel

Schneller Reiseflug 7 - Abdeckungen
T 8 - Walzlager

Vorderansicht
Langsamer Flug Schneller Reiseflug

OO

Abbildung A.6 Konzept 6 — Rotation des gesamten Einlasses
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Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Legende:

1- Linearstellglied

2 - Starrer Vorderkantenring

3 - Starre und fixierte Einlassgeometrie
4 - Zusatzlicher Stromungskanal

5 - Zapfluftleitung

6 - Akustikverkleidung

7 - Statische Gondel

Abbildung A.7 Konzept 7 — Axial verfahrbare Einlasslippe mit Nebenstromspalt

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug g,‘lié
5 7
2

N; E':\fA 6

Schneller Reiseflug

<
B B
Vorderansicht
Langsamer Flug Schneller Reiseflug

Legende:

1 - Linearstellglied

2 - Starrer Vorderkantenring
3 - Axial verschiebbare Ringe
4 - Flexible Abdeckungen

5 - Zapfluftleitung

6 - Akustikverkleidung

7 - Statische Gondel

8 - Zugfedern

B-B

Abbildung A.8 Konzept 8 — Axial verfahrbare verzahnte Ringe zur Léngenvariation
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Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Legende:

1- E-Motor

2 - Getriebe

3 - Gewindetriebspindel

4 - Ringe mit Akustiklinern
5 - Aluminiumvorderkante
6 - Flexible Haut

7 - Statische Gondel

Abbildung A.9 Konzept 9 — Segmentierte Lippe und radial verschiebbare Kontursegmente

Schnittansicht der Seitenansicht
Langsamer Flug
4 = ———1+—
o5 6 1

Schneller Reiseflug !

O

Legende:

1 - Linearstellglied

2 - Segmentierte Ringe
3 - Schienen

4 - Stébe

5 - Zapfluftleitung

6 - Akustikverkleidung
7 - Statische Gondel

Abbildung A.10 Konzept 10 — Verschieben miteinander verketteter Auenkontursegmente

Schnittansicht der Seitenansicht
Langsamer Flug \?Q

N

Schneller Reiseflug .

Legende:

1- Stellglied

2 - Starre Klappen

3 - Starre und fixierte Einlassgeometrie
4 - Zapfluftleitung

5 - Akustikverkleidung

6 - Stabe

7 - Statische Gondel

®,
Dy

Abbildung A.11 Konzept 11 — Ausfahrbare Nebenstroméffnungsklappen
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Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Abbildung A.12 Konzept 12 — Abrollen einer flexiblen Haut durch Stabmechanismus

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Legende:

1-
2-
3.
4 -
5 -
6-
7-
8-

Linearstellglied
Flexible Haut

Rolle fur flexible Haut
Zapfluftleitung
Akustikverkleidung
Statische Gondel
Feste Kontur
Stabmechanismus

Legende:

‘] -
2-
3-
4 -
- Akustikverkleidung
- Statische Gondel

- Feste Kontur

- Stabmechanismus

oo N o wn

Stellglied
Flexible Haut
Zugfeder
Zapfluftleitung

Abbildung A.13 Konzept 13 — Dehnen einer flexiblen Haut durch Stabmechanismus

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Schneller Reiseflug

Ve
@)

Legende:
1 - Stellglied

2 -
3 -
4 -
- Zapfluftleitung

- Akustikverkleidung
- Statische Gondel

~N o wn

Flexible Haut
Lippensegment
Starre Kontur

Abbildung A.14 Konzept 14 — Verformen einer flexiblen Haut durch drehbare Lippenseg-

mente
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Schnittansicht der Seitenansicht
Langsamer Flug

4
O5

Schneller Reiseflug

©)

Legende:

1- Stellglied

2 - Stellring

3 - Kontursegmente
4 - Flexible Haut

5 - Zapfluftleitung

6 - Akustikverkleidung
7 - Statische Gondel

Abbildung A.15 Konzept 15 — Verformen einer flexiblen Haut durch verfahrbaren Ring

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Vorderansicht

Spalte

Legende:

1- E-Motor

2 - Getriebe

3 - Gewindetriebspindel
4,5, 6 - Einlassringe

7 - Akustikliner

8 - Statische Gondel

Abbildung A.16 Konzept 16 — Teleskopprinzip zur Lingenvariation
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Schnittansicht der Seitenansicht

Vorderansicht
Langsamer Flug Schneller Reiseflug

.6 ‘

Legende:

1 - Hydraulikzylinder
2 - Steg

3 - Profilsegmente
4 - Zapfluftleitung

5 - Akustikliner

6 - Statische Gondel

Abbildung A.17 Konzept 17 — Radial verschiebbare Ringsegmente

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flu .

Legende:

1- E-Motor

2 - Getriebe

3 - Gewindetriebspindel

4 - Gewindetriebmutter

5 - Zapfluftleitung

6 - Aluminiumvorderkante
7 - Formvariabler AuBenring
8 - Akustikliner

9 - Statische Gondel

10 - Formvariabler Innenring

Abbildung A.18 Konzept 18 — Dehnen einer flexiblen Haut durch verfahrbaren Vorderkan-

tenring
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Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Triebwerksachse

NS

Legende:

1- E-Motor

2 - Getriebe

3 - Schienenring

4 - Drehbarer Halbring
5 - Akustikliner

6 - Statische Gondel

7 - Abdeckung

Vorderansicht
Langsamer Flug

Abbildung A.19 Konzept 19 — Rotation eines verstaubaren Innenrings
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Schnittansicht der Einlassunterkante

Langsamer Flug

Schneller Reiseflug

Vorderansicht
Langsamer Flug Schneller Reiseflug

Legende:

1- Stellglied

2 - Halbring

3 - Flexible Haut

4 - Schiene

5 - Akustikliner

6 - Statische Gondel

Abbildung A.20 Konzept 20 — Radiales Verschieben eines Halbrings

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

4
Schneller Reiseflug

Abbildung A.21 Konzept 21 — Axial verfahrbare Vorderkante ohne Nebenstromspalt

Legende:

1- Stellglied

2 - Starre Vorderkante
3 - Schienenftihrung
4 - Elastische Haut

5 - Akustikliner

6 - Statische Gondel
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Schnittansicht der Seitenansicht Legende:

Langsamer Flug 1- Stellglied
2 - Starre Vorderkante
8 3 - Stabe
4 4 - Schienenfihrung
6 7 5 - Starres Innensegment

Schneller Reiseflug 6 - Akustikliner
7 - Statische Gondel
@) 8 - Zapfluftleitung

Abbildung A.22 Konzept 22 — Drehbare segmentierte Vorderkante

Schnittansicht der Seitenansicht
Langsamer Flug

Legende:

1- Linearstellglied

2 - Starrer, kippbarer Einlass
3 - Abdeckungen
———6 4 - Zapfluftleitung

5 - Akustikverkleidung

6 - Statische Gondel

Abbildung A.23 Konzept 23 — Kippbarer Einlassring
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Schnittansicht der Seitenansicht

=—

S~
—_
Schneller Reiseflu
2
Vorderansicht
Langsamer Flug Schneller Reiseflug

Legende:

1- Stromungskanal

2 - Abdeckender Verschlussring
3 - Linearstellglied

4 - Schiene

5 - Akustikliner

Stellmechanismus

Abbildung A.24 Konzept 24 — Aktivierbare Stromungskaniile in der Vorderkante

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Schneller Reiseflug
O

Draufsicht auf die Wirbelgeneratoren
—l

RN
Stré icht
romungsrichtung ~ —7 5

x
=
X

Legende:

1- Linearstellglied

2 - Ringsegment mit Wirbelgeneratoren
3 - Starrer Einlass

4 - Zapfluftleitung

5 - Akustikverkleidung

6 - Statische Gondel

Abbildung A.25 Konzept 25 — Radial ausfahrbare Wirbelgeneratoren
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Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug 1

Aktuierte Verschlusse als Alternative zu Ventilen

Legende:

1- Starrer Einlass

2 - Absaugschlitze

3 - Ventile

4 - Zapfluftleitung

5 - Akustikauskleidung
6 - Statische Gondel

7 - Linearstellglied

8 - Verschluss

Abbildung A.26 Konzept 26 — Zuschaltbare Grenzschichtabsaugung

Schnittansicht der Seitenansicht

Vorderansicht
2

Legende:

1- Innerer Ring

2 - AuBerer Einlass

3 - Stege

4 - Zapfluftleitung

5 - Akustikauskleidung
6 - Statische Gondel

Abbildung A.27 Konzept 27 — Starre radial versetzte Tandemprofile
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Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug 1

Legende:

- Starrer Einlass

- Einblassschlitz

- Sperrventil

- Zapfluftleitung

- Akustikliner

- Statische Gondel

()]
[N I N R

Abbildung A.28 Konzept 28 — Zuschaltbare Grenzschichteinblasung

Schnittansicht der Seitenansicht

Langsamer Flug

Legende:

1- SMA-verstarkte Einlasslippe

2 - SMA-verstarkte Deckschicht
) 3 - Vollflachige Elektro-Heizung
1 444444 4 - Strukturelle Komponenten

Schneller Reiseflug = ==

Abbildung A.29 Konzept 29 — Zwei-Wege-Formgedichtnismetallhiille

Schnittansicht der Seitenansicht Legende:
gende:

1- Segmentierte Einlasslippe
2 - Elastische aufere Kontur
3 - Elastische innere Kontur

4 - Hebelsystem/Fiihrung

5 - Linearstellglied

Schneller Reiseflug

Abbildung A.30 Konzept 30 — Dehnen einer flexiblen Haut durch Stiitzstruktur
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A.5 Stromungsanalyse

A.5.1 Modellbildung

Nachfolgend werden Details der Stromungsmodellierung vorgestellt, vgl. Abbil-
dung A.31, A.32, A.33 und A.34 und Tabelle A.5.

Fernfeld .
Druckauslass — 1 - Hilfsebene
2 - Einlasskehlenebene

3 - Druckauslass Fanebene

Uberschall

Fandurchmesser d, x 20

Unterschall

e

L P :
» EinlassléngeW

Abbildung A.31 Stromungsfeld und seine Randbedingungen

| Symmetrieachse

o 12 —— Lippe o 12 —— Vorkorper
T o8 L’____\_J—Diffusor t o8 —— Vorderkante
= 04 = 04
+ +
> 0 > 0
Al AZ Amax Al AZ Amax
Axiale Position Axiale Position

Abbildung A.32 Verteilung der y*-Werte fiir den mit 600.000 Knoten vernetzten Einlass
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Abbildung A.33 Machzahlverteilung bei Mach 0,85 fiir die Referenzgeometrie

Abbildung A.34 Machzahlverteilung bei Mach 1,6 fiir eine Uberschallgeometrie
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Tabelle A.5 Randbedingungen der Stromungsanalyse

Fernfeld Mach 0,95 Mach 1,3 Mach 1,6
Druck pg [Pa] 14050 14050 14050
Temperatur Ty [K] 218,15 218,15 218,15
Machzahl My [-] 0,95 1,30 1,60
Stromungsrichtung axial axial axial
Druckauslass Stromungsfeld Mach 0,95 Mach 1,3 Mach 1,6
Druck pg [Pa] 14050 14050 14050
Totaltemperatur ;o [K] 257,39 291,63 329,45
Druckauslass Fanebene Mach 0,95 Mach 1,3 Mach 1,6
Druck p; [Pa] 20950 31864 44753
Totaltemperatur T3, [K] 256,76 291,04 328,92

A.5.2 Parameterstudie

Nachfolgend werden Stromungsablosungen als Folge ungeeigneter Kehlendurch-
messer dargestellt, vgl. Abbildung A.35 und A.36.

0.50 — 1.40 Ma [-]
045 | 1.36
0.40 | 1.32
0.35 (1.28
0.30 L 1.24 Fangstromrohre
. 0.25 |4 1.20 l
0.20 | 1.16
0.15 | 1.12
0.10 | 1.08
I 0.05 | 1.04
0.00 ™ 1.00

Ablbsung

VerdichtungsstoBe

Abbildung A.35 Ablgsungen auf der Innenseite des Einlasses bei zu kleinem Kehlendurch-

messer im Uberschallbetrieb
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1.45 Ma [-]
I 144 ’
1.43
1.42
1.41
' 1.40
[l 1.39
1.38

Verdichtungs-

stoBe —™

Grenzschicht-
aufdickung

1.37 "
I 1.36 <—— Fangstromréhre
1.35

Abbildung A.36 Abljsungen auf der AuBenseite bei zu grofem Kehlendurchmesser im
Uberschallbetrieb

A.5.3 Einsparpotenzial

Die Breguet’sche Reichweitenformel beschreibt die Abhéngigkeit der Reichweite
eines Flugzeugs R von der Fluggeschwindigkeit cp, der maximalen Startmasse
Mo, max > der mitzufithrenden Kraftstoffmenge m f,.;, dem Flugzeugluftwiderstand
Fp, der Auftriebskraft des Flugzeugs Fy, dem schubspezifischen Brennstoffver-
brauch SFC und der Gravitationskonstante g [10, S. 454]:
R=— v n[—m“”m‘”‘ ] (A5)
g-SFC Fp Mio,max — M fyel
Der Flugzeugluftwiderstand Fp beinhaltet den Uberlaufwiderstand Dyacf ext des
Einlasses und wird entsprechend der Anzahl der eingesetzten variablen Einldsse
reduziert. Dabei wird angenommen, dass variable Einlidsse den Luftwiderstand
des Flugzeugs nicht anderweitig beeintréichtigen.

Bei konstanter Fluggeschwindigkeit, Gravitation und spezifischem Kraftstoft-
verbrauch sowie der Vereinfachung, dass Auftrieb, maximale Startmasse und
mitgefiihrte Kraftstoffmenge unveridndert bleiben, ist die Flugreichweite nur noch
vom Luftwiderstand des Flugzeugs abhingig:
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1
R~ —. A.6
Fp (A.0)

Dies ermoglicht die Bestimmung der Reichweite Ry, eines Flugzeugs mit
einer Anzahl n Triebwerken, die variable Einlédsse nutzen, im Vergleich zu einem
Referenzflugzeug mit starren Einldssen und der Reichweite Ry.s:

FD,ref
t = Rref . .
FD,ref —n- ADnacf,ext

Ryinie (A'7)

Alternativ kann auch die Verringerung des Kraftstoffverbrauchs #i fy
bestimmt werden zu [10, S. 393]:

. o . 1
mfuel=mfuel'§_>mfuelNENFD- (A.8)

und

FD,ref —n- ADnacf,ext

”"lfuel,vinlet = ”"lfuel,ref . (A.9)

FD,ref

Der Referenzwiderstand eines Flugzeuges Fp roy ldsst sich mit Hilfe der Luft-
dichte p, der Fluggeschwindigkeit cp, der charakteristischen Fliche A und dem
Widerstandskoeffizienten ¢p bestimmen:

1
FDZE.IO.COZ.CD.A_ (AIO)

Die Luftdichte p in der fiir Geschiftsreiseflugzeuge relevanten Flughohe von
etwa 14.000 m [49] kann mittels barometrischer Hohenformel oder dem Mili-
tarhandbuch MIL-310 [337] bestimmt werden. Die Fluggeschwindigkeit co kann
aus der Machzahl und der Schallgeschwindigkeit bei den Umgebungstemperatu-
ren in Flughohe berechnet oder ebenfalls der Literatur [337] entnommen werden.
Der Widerstandskoeffizient cp ist stark von der Flugzeugform, der Wahl der cha-
rakteristischen Fldche und der Flugmachzahl abhingig [352]. So sind fiir den
Unterschallflug iiber Mach 0,7 cp-Werte von etwa 0,025 iiblich und bei Uber-
schallflug bis Mach 1,6 Werte von etwa 0,035 [352], [353], [354], [355]. Als
charakteristische Fliche konnen die Tragfliigelfliche, die Stirnfliche oder die
Oberflache des Flugzeugs ausgewihlt werden [370]. Zahlenwerte hierfiir kon-
nen beispielsweise der Fachliteratur [74] entnommen werden. Im vorliegenden
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Fall wurde die Tragfliigelfliche der Gulfstream G650 mit etwa 120 m? als
charakteristische Flidche ausgewihlt [48].

Im Unterschall-Reiseflug bei Mach 0,85 ergibt sich somit in einer Hohe von
14 km ein Flugzeugluftwiderstand Fp ..y von ca. 22 kN. Dieser Wert entspricht
ungefihr 90 % des Schubes den zwei Rolls-Royce Pearl 15-Triebwerke in dieser
Hohe erzeugen konnen [334].

A.6  Auslegungsrechnungen
A.6.1 Segmente

Die maximal auf die Einlasssegmente S1 bis S8 wirkende Belastung tritt im Fall
des Vogelschlags auf, vgl. Anhang A.1.1. Die Segmente miissen dabei ihre struk-
turelle Integritidt wahren und diirfen nicht abgerissen werden, da dies gefidhrliche
Folgen nach sich ziehen konnte. Ein Verformen der Segmente bei Vogelschlag ist
hingegen akzeptabel.

Zahlreiche Studien untersuchen die Auslegung diverser Flugzeugkomponen-
ten, wie Fliigelvorderkanten, Windschutzscheiben und Triebwerke, gegen Vogel-
schlag. Heimbs [366] und Hedayati [309] stellen einige dieser Studien in einer
Ubersicht zusammen.

Hanssen et al. [371] weisen den Durchschlagwiderstand verschiedener Sand-
wichstrukturen gegen Vogelschlag nach. Die Sandwichstruktur besteht dabei aus
einer 0,8 mm starken Deckplatte aus EN AW-2024 T3 Aluminium und Kernen
geringer Dichte aus AlSi7Mg0,5. Tests und Simulationen eines Frontalbeschusses
von Bauteilen mit besagter Sandwichstruktur wurden mit Vogeln von ca. 2 kg
Masse und bei Geschwindigkeiten von bis zu ca. 200 m/s durchgefiihrt. Daraus
geht hervor, dass ein 150 mm dicker Kern bei einer Kerndichte von 150 kg/m?
erforderlich ist, um ein Durchschlagen durch die Sandwichstruktur zu verhindern
[371]. Die Simulationen und Tests von Guida et al. [372] zeigen fiir den Auf-
prall eines knapp 4 kg schweren Vogels auf die Vorderkante des Hohenleitwerkes
mit einer Geschwindigkeit von 129 m/s keinen Durchschlag. Hierbei wurde das
Hohenleitwerk als Sandwichstruktur mit einer 1,4 mm starken EN AW-2024 Alu-
minium Deckplatte und einem EN AW-5052 Aluminium Honigwabenkern mit
6 mm Hohe umgesetzt. Diese Abmafie sind nicht in den vorhandenen Bauraum,
insbesondere im Bereich der Lippensegmente S7 und S8, integrierbar. Des-
halb entfillt die Sandwichbauweise als Losungsmoglichkeit fiir den Schutz der
Einlasssegmente gegen Vogelschlag und wird nicht weiter in Betracht gezogen.
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Die Untersuchungen von Anghileri et al. [373] zeigen fiir die Konus-Struktur
des Triebwerks, dass 1,4 mm EN AW-2024 T6 Aluminium-Vollmaterial ein
Durchschlagen eines 1 kg schweren Vogels mit einer Geschwindigkeit von
100 m/s durch die Struktur verhindern. Hierbei ist zu beachten, dass die
Aufschlagsbelastung durch die Rotation des Konus reduziert wird [373].

Die von Reglero et al. [374] an Vorderkanten durchgefiihrten Tests offenba-
ren, dass die Dicke der konturgebenden Aluminiumbeplankung von 2,5 mm auf
1,5 mm reduziert werden kann, indem an besonders gefihrdeten Stellen zusitz-
liches Material geringerer Dichte zur Verstirkung der Struktur integriert wird.
Dadurch kann die Gesamtmasse einer Komponente bei besseren strukturellen
Eigenschaften reduziert werden [374]. Es ist jedoch zu beachten, dass besagte
Tests mit Stahlprojektilen durchgefiihrt worden sind, deren Dichtewerte stark
von denen eines Vogels abweichen und somit keine eindeutige Vergleichbarkeit
gegeben ist.

McCarthy et al. [375] untersuchen Fliigelvorderkanten in Kompositbauweise.
Die Vorderkanten bestehen aus glasfaserverstirkten EN AW-2024 T3 Alumini-
umlaminaten, auch als GLARE (Glass Laminate Aluminium Reinforced Epoxy)
bekannt, und weisen eine Dicke von 2,2 mm auf. Zur Stabilisation wird die
GLARE-Struktur in bestimmten Abstinden von Rippen gestiitzt. Simulationen
und Tests mit Vogelmassen von fast 2 kg bei 200 m/s Aufprallgeschwindig-
keit weisen die Widerstandsfihigkeit der Struktur gegen ein Durchdringen des
Vogels nach [375]. Unter anderem aufgrund dieser Widerstandsfihigkeit fin-
det GLARE grofflichige Anwendung in vielen modernen Flugzeugen, wie den
Airbus-Flugzeugen A380 oder A400M.

Hedayati et al. [364] identifizieren am Beispiel der Vorderkante des Hohen-
leitwerks die ideale Materialstirke von EN AW-2024 T3 Aluminium, um struktu-
relles Versagen bei Vogelschlag zu verhindern. Die Simulationen mit fast 2 kg
schweren Vogeln bei 124 m/s zeigen ab einer Materialstirke von 2 mm kein
strukturelles Versagen [364]. Es ist zu beachten, dass eine Sandwichkonstruktion,
die dquivalenten Belastungen standhalten muss, 30 % der Masse einsparen kann
[364]. Andererseits erfordert eine Sandwichstruktur erhohten Fertigungsaufwand
und deutlich mehr Bauraum.

Basierend auf den aufgefiihrten Ergebnissen obiger Studien werden die Ein-
lasssegmente S1 bis S8 in der ersten Iteration mit 3 mm Dicke und EN AW-
2024 T3 Aluminium als Material festgelegt. Diese Materialstirke ist geeignet,
um ein Durchschlagen bei Vogelschlag zu vermeiden [364], [373], [374], [375]
und gleichzeitig in den vorhandenen Bauraum integrierbar. Fiir weitere Iteratio-
nen ist Potenzial zur Reduktion der Masse durch Verwendung von GLARE- oder
Sandwich-Bauweise vorhanden. Insbesondere bei den Segmenten S2 und S4 kann
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die Sandwich-Bauweise sinnvoll sein, da sie die Funktionsweise herkdmmlicher
Akustikauskleidungen unterstiitzt.

Fremdkorpereinschlidge, zu denen Hagel, Regen und angesaugte Kleinteile,
wie Schrauben, Nieten und Steinchen zdhlen, werden im Rahmen dieser Aus-
legung nicht explizit beachtet, da sich deren Einfluss auf variable Einldsse nicht
zu dem auf konventionelle unterscheidet. Folglich sollten diese Belastungen von
oben beschriebenen Segmenten ohne Einschrinkung ausgehalten werden.

A.6.2 Stellring

Der Stellring wird primir auf Biegung beansprucht. Fiir die Auslegung des Stell-
rings gegen Biegung sind die zuldssige und die vorhandene Biegespannung zu
ermitteln. Die vorhandene Biegespannung op errechnet sich aus dem wirkenden
Biegemoment M und dem axialen Widerstandsmoment Wp, 4, [302]:

_ M
Wb,ax '

oB (A.11)

Das permanent wirkende Biegemoment M resultiert aus der in vertikale Richtung
wirkenden Gewichtskraft Fgewicnt, die auf den Stellring wirkt, multipliziert mit
dem Hebelarm [y epei, sreliring dieser Kraft, vgl. Abbildung 4.46. Folglich findet
die Biegung des Stellrings vorrangig um die y-Achse statt, weshalb das Wider-
standsmoment gegen Biegung in y-Richtung zu bestimmen ist. Zur Gewichtkraft
tragen die Masse des Stellrings, die Segmente sowie die Verbindungsstibe zwi-
schen den Segmenten und dem Stellring bei. Die Masse dieser Komponenten
ergibt sich im Rahmen der ersten Dimensionierung und ist Tabelle 4.20 zu
entnehmen. Eine zusitzliche Masse kann durch Fluide, wie Schmiermittel, Ent-
eisungsfluid und Wasser, aber auch Eisanlagerungen oder Wartungspersonal und
-werkzeuge hinzukommen. Die insgesamt auf den Stellring wirkende Masse m
wurde fiir die erste Auslegung konservativ auf 500 kg geschitzt.

Weiterhin koénnen im Betrieb asymmetrisch wirkende vertikale Stromungslas-
ten auftreten, beispielsweise beim Flugzeugstart und im Steigflug. Auch konnen
Mangéverlasten, wie unsanfte Landungen (Heavy Landing), auftreten. Diese flie-
Ben nach den in Tabelle A.3 aufgelisteten Anforderungen mit der fiinffachen
Erdbeschleunigung g ein.

Der Stellring hat eine Linge von 1200 mm. Die Linge des Hebelarmes
IHebel, Steliring Wird konservativ bei zwei Dritteln dieser Linge angenommen.
Somit ergibt sich das wirkende Moment zu:
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M =m -5g - lgepel, Steliring = 19.620.000 Nmm. (A.12)

Aus Griinden des Bauraums und der Masse ist der Stellring nicht durchgehend
als Ring ausgefiihrt. Stattdessen ist er in vielen axialen Abschnitten iiber seinen
Umfang segmentiert. Aus diesem Aufbau ergeben sich bei der Berechnung des
axialen Widerstandsmoments W, ., zwei Fille, die unterschieden werden miissen:

e cine zusammenhingende Kreisringquerschnittsfliche oder
e cine Schnittfliche pro 15°-Sektor, sieche Abbildung A.37.

Fiir eine Kreisringquerschnittsfliche mit einem dufleren Radius r, von 640 mm
und einem inneren Radius r; von 639 mm ergibt sich das Widerstandsmoment zu
[305]:

T Fg — 1 3
Wpax = — - — = 1.283.784 mm". (A.13)

’ 4 rq
Nach Gleichung (A.11) ergibt sich somit eine maximal vorhandene Biegespan-
nung op von ca. 15 MPa.

Fiir die segmentierten Bereiche des Stellrings ergeben sich bei einer Sekto-
rengrole von 15° 24 Schnittflichen iiber den Umfang, vgl. Abbildung A.37. Im
Folgenden wird fiir die Schnittflichen ein Rechteckprofil mit der Breite b und der
Hohe h angenommen. Allerdings konnen fiir die Schnittflichen auch komplexere
Geometrien mit groeren Trigheitsmomenten gewihlt werden, z. B. Hohlprofile
oder Doppel-T-Triger, wodurch zusitzlich die Masse reduziert werden kann.

Fiir die Berechnung der axialen Widerstandsmomente W}, 5« eines Profils sind
ihre axialen Fldchentrigheitsmomente /,, und der maximale Randabstand der
neutralen Faser e in die entsprechenden Richtungen erforderlich [305]:

Wh,ax = Iux/e. (A.14)

Die axialen Fldchentrigheitsmomente von Schnittfliche 1 im zugehorigen Fla-
chenschwerpunkt ergeben sich aus ihrer Hohe /# und ihrer Breite b [302], vgl.
y*-z*-Koordinatensystem in Abbildung A.38. Fiir alle weiteren Schnittflichen
errechnen sich die jeweiligen axialen Flichentrigheitsmomente im zugehdrigen
Flichenschwerpunkt analog, vgl. n*-£&*-Koordinatensystem in Abbildung A.38.
Fiir die Berechnung des Gesamttrigheitsmoment sind die Flidchentrigheits-
momente beziiglich des y-z-Ursprungskoordinatensystems erforderlich. Hierfiir
sind die entsprechenden Steiner-Anteile der Schnittflichen, die den Abstand
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Stellring A-A
L ; 24-b-h
Schnittflache 1\ | a

Abbildung A.37 Schnittflichen des Stellrings

des Flachen- vom Korperschwerpunkt zo beziehungsweise &y einbeziehen, zu
berechnen [307], vgl. n-£-Koordinatensystem in Abbildung A.38.

Anschliefend miissen die sich ergebenen Flichentrigheitsmomente beziiglich
des Ursprungskoordinatensystems um den Winkel o gedreht werden [307], vgl. y-
z-Koordinatensystem in Abbildung A.38. Hierbei wird die Vereinfachung genutzt,
dass aufgrund der Symmetrie des Stellrings, die Spannungsnulllinie durch den
Schwerpunkt flieft und somit das bi-axiale Flichenmoment Iy, zu Null wird
[307].

Das gesamte Trigheitsmoment des Stellrings ergibt sich aus der Summe der
Einzeltragheitsmomente der Schnittflichen, zum Beispiel in y-Richtung aus:

24
Iy,ges = Zly,i- (A.15)
i=1

Fiir die errechneten Werte in Tabelle A.6 wurden eine Rechteckhohe # von 5 mm,
eine Rechteckbreite » von 10 mm und ein Radius zu den Schwerpunkten der
jeweiligen Schnittflichen von 640 mm gewdhlt. Somit ergibt sich der maximale
Randabstand der neutralen Faser e in beide Richtungen zu 642,5 mm.

Somit ergibt sich aus Gleichung (A.14) ein Widerstandsmoment in y-Richtung
von 402.235 mm?. Eingesetzt in Gleichung (A.11) resultiert fiir die segmentierten
Stellringabschnitte eine maximal vorhandene Biegespannung von ca. 49 Mpa.
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Koordinatensystem im jeweiligen
Flachenschwerpunkt

b
bh? ‘
Ly = — L.
’ 12 | h
y
hb3 Z*l
L= 35 :
2 Gedrehtes Koordinatensystem im
bh3 0 /— Korperschwerpunkt
I w1 = 75 ;
K 12 Lyt = Iyuys + E3bh
15*'” = — 15,11 = 1{*,11

Absolutes Koordinatensystem im
Koérperschwerpunkt

Iy,I = Iy*,I +Z§bh

Iz,I = Iz*,l
L+ L—1

Iy = i > L 7 Y os2a
Lg+1 L—1

Iy = Il - & Iy . &1 cos2a

Abbildung A.38 Flichentrigheitsmomentberechnung

Die zuldssige Spannung o, ergibt sich bei der vorliegenden dynamischen
Belastung des Stellrings aus der Wechselfestigkeit o, sowie einem Sicherheits-
wert gegen Dauerbruch Sp [302]:

Ozul = 0w/ SD. (A.16)
Als Material fiir den Stellring ist aufgrund der geringen Dichte eine Alumi-
niumlegierung vorgesehen. Als Faustformel fiir Aluminiumknetwerkstoffe nach

FKM-Richtlinie kann die Wechselfestigkeit fiir Zug und Druck basierend auf der
Zugtestigkeit R,, wie folgt approximiert werden [307]:

ow,z/D = 0,3 Ry,. (A17)
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Somit ergibt sich fiir EN AW-2024 Aluminium eine Wechselfestigkeit von
130 MPa und fiir EN AW-7075 ein Wert von 160 MPa [307]. Angegeben ist hier-
bei die Wechselfestigkeit gegen Zug beziehungsweise Druck. Da die Werte der
Wechselfestigkeit fiir Biegung allgemeinhin groBer sind als die fiir Zug und Druck
[302], bleibt die Konservativitit gewahrt. Die erforderliche Mindestsicherheit
gegen Dauerbruch betrdgt 3,0 [302]. Weiterhin ist die Anzahl der Schwing-
spiele bis zum Erreichen der Dauerfestigkeit bei Aluminium deutlich grofer als
bei Stahl, wodurch eine zusitzliche Sicherheit gegeben sein kann. Nach Glei-
chung (A.16) ergeben sich somit zuldssige Spannungen von 43,3 MPa fiir EN
AW-2024 Aluminium respektive von 53,3 MPa fiir EN AW-7075 Aluminium.
Somit ist der Stellring bei Verwendung von EN AW-7075 Aluminium ausrei-
chend dimensioniert. In kiinftigen Iterationen konnten durch die Verwendung von
EN AW-2024 Aluminium die Materialkosten reduziert werden.

Zu beachten ist, dass die Augen der Gelenkbolzen GRV1 bis GRVS der Ver-
bindungsstibe VS1 bis VS8 in den Stellring integriert werden miissen, siehe
Anhang A.6.5. Diese werden in dieser ersten Vorauslegung aus S275JR Stahl
mit Korrosionsschutz gefertigt. Gegebenenfalls muss im Rahmen der Fertigungs-
vorbereitung ein anderes Material mit besserer Schweiflbarkeit aber geringerer
Festigkeit fiir den Stellring verwendet werden, wie beispielsweise EN AW-5086
Aluminium [307].

Neben der Biegebelastung konnen auf die Vorderkante des Stellrings Vogel-
schlaglasten wirken. Der Vogelschlag darf auch hier ein Verformen des Rings
nach sich ziehen. Strukturelles Versagen muss allerdings vermieden werden.
Dies wird durch eine Mindestdicke des Vorderkantenrings von mehr als 3 mm
sichergestellt, vgl. Anhang A.6.1, was im Fall der Vorderkante deutlich erreicht
wird.

A.6.3 Fiihrungsschienen

Wie der Stellring werden auch die Fiihrungsschienen und ihre Halterung im stati-
schen Teil des Einlasses primir auf Biegung beansprucht. Folglich kann die erste
Auslegung der Fiihrungsschienen und ihrer Halterung analog zu Anhang A.6.2
erfolgen.

Abweichend sind hierbei die auf 600 kg erhohte angenommene vom System zu
tragende Masse sowie der Hebelarm /geper, schiene von 1067 mm, der zwei Drit-
teln der Gesamtlinge des Einlasses von 1600 mm entspricht, vgl. Abbildung 4.46.
Somit ergibt sich das wirkende Moment M analog zu Gleichung (A.12) zu
31.392.000 Nmm.
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Die einzelnen Schienen sind iiber die gemeinsame Halterung miteinander
verbunden. Dadurch ergeben sich fiir den entstehenden Korper und sein zu
berechnendes axiales Widerstandsmoment Wj, . mit dem Stellring vergleichbare
Schnittfldchen:

e cine zusammenhingende Kreisringquerschnittsfliche bzw.
e cine Schnittfliche pro 15°-Sektor, siche Abbildung A.37.

Fiir die Kreisringquerschnittsfliche mit einem &ufleren Radius von 640 mm und
einem inneren Radius von 639 mm ergibt sich somit nach den Gleichungen (A.11)
und (A.13) eine maximal vorhandene Biegespannung o von ungefihr 24 MPa.

Fiir die segmentierten Bereiche, also die Bereiche der Schienen, wurden die
Schienen als Rechteckprofile mit einer Hohe 4 von 8 mm, einer Breite b von
10 mm und einem Radius zu den Schwerpunkten der Schnittflichen von 640 mm
approximiert. Dies ist eine konservative Annahme, da iibliche Schienenprofile
eine groflere Flichentrigheit pro Fliche aufweisen als Rechteckprofile. Das finale
Profil sollte folglich die Querschnittsfliche des gewihlten Rechteckprofils von
80 mm? nicht unterschreiten. Aus den angenommenen Werten resultiert eine
maximal vorhandene Biegespannung von ca. 49 MPa. Als Material wird auch
hier EN AW-7075 Aluminium mit einer zuldssigen Spannung o;,; von 53,3 MPa
gewihlt, wodurch die Schienen und ihre Halterung ausreichend dimensioniert
sind.

Die Art der Schienenfithrung wird in dieser ersten Auslegung nicht festgelegt.
Hierfiir sind die Vor- und Nachteile der Verwendung von Gleitfithrungen bezie-
hungsweise Wilzfithrungen abzuwédgen [305]. In einer weiteren Iteration sollte
die Fiihrungslinge der Schienen von 200 mm auf die Gefahr des Verkantens
sowie bei Verwendung einer Wilzfiihrung auf das Herausfallen von Wilzkorpern
tiberpriift werden [305]. Zudem sollte eine Auslegung beziiglich der geforderten
Lebensdauer erfolgen, vgl. Wittel et al. [302, S. 574-580].

A.6.4 Verbindungsstdbe

Die Verbindungsstibe VS1 bis VS8 zwischen den Segmenten S1 bis S8 und
dem Stellring R iibertragen die Bewegung des Stellrings auf die Segmente
und halten diese in der gewiinschten Position. Folglich wirken auf die Ver-
bindungsstibe die Lasten, die von den Segmenten und dem Stellring auf die
Verbindungsstibe iibertragen werden, vgl. Abbildung 4.46. Uber den Stellring
wird die Aktorlast als Reaktionskraft der Stromungslast in die Verbindungsstibe
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eingeleitet. Die auf ein Segment wirkenden Krifte werden anteilig vom zugeho-
rigen Verbindungsstab und von den Nachbarsegmenten aufgenommen. Von den
Segmenten werden im regulidren Betrieb Krifte {ibertragen, die aus deren Umstro-
mung resultieren, vgl. Anhang A.1.2. Die maximale Strémungsbelastung, die bei
jedem Flug zu erwarten ist, wirkt wihrend des Uberschallfluges bei Mach 1,6.
Weiterhin konnen Sonderlasten durch die Segmente auf die Verbindungsstibe
tibertragen werden. Die grofite Belastung stellt dabei Aufprallkraft im Vogel-
schlagfall dar (vgl. Anhang A.1.1). Weitere Sonderlasten, die von den Segmenten
auf die Verbindungsstibe iibertragen werden konnen, sind beispielsweise Hagel
und Fremdkorpereinschlidge sowie Windmilling-Lasten beim Triebwerksausfall.

In der Folge werden die konservativen Annahmen getroffen, dass die gesamte
Vogelschlaglast auf ein einzelnes Segment wirkt und der zugehorige Verbin-
dungsstab die gesamte Last aufnimmt. Zusitzlich muss davon ausgegangen
werden, dass die Vogelschlagkraft oder die Stromungslast exakt in Stabrich-
tung wirken konnte. Dadurch wirkt insbesondere eine Knickbelastung auf die
Verbindungsstibe.

Ein Abknicken der Verbindungsstibe kann den Verlust von Einlasskomponen-
ten nach sich ziehen. Dies wiirde die Einlassumstromung signifikant verschlech-
tern und konnte zudem andere Komponenten des Fluggerites beschéddigen. Beides
konnte gefihrliche Folgen hervorrufen und ist zu verhindern.

Aus Anhang A.1 und Tabelle A.1 geht hervor, dass die Stromungslasten im
Vergleich zu den wirkenden Kriften im Vogelschlagfall deutlich geringer sind.
Daraus resultieren zwei Moglichkeiten fiir die Auslegung der Verbindungsstibe,
die im weiteren Verlauf erldutert werden:

e Auslegung gegen Sonderlasten im Vogelschlagfall und
e Auslegung gegen Stromungslasten und Nachweis der Sicherheit im Vogel-
schlagfall.

Auslegung der Verbindungsstdbe gegen Vogelschlag
Die Auslegung der Verbindungsstibe gegen die Sonderlasten im Vogelschlagfall
erfolgt durch Auslegung gegen Knicken und gegen Druck.

Fiir die Auslegung eines Korpers gegen Knicken muss die kritische Knick-
last Fy,i; des Korpers kleiner als die wirkende Knicklast, in diesem Fall die
Vogelschlaglast, sein. Die beim Vogelschlag wirkende Belastung betrigt in
Abhingigkeit von Vogelmasse und Geschwindigkeit in 95 % der Fille weniger
als 147 kN, wobei der behordlich nachzuweisende Wert jedoch 2.144 kN betrégt,
vgl. Anhang A.1.1.
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Die kritische Knicklast Fj,;; der Stibe errechnet sich aus der zulédssigen
Knickspannung oy ;,; und dem Spannungsquerschnitt A [304, S. 94-95]:

Frrir = A - 0% zul.- (A.18)

Die Verbindungsstibe werden im Rahmen dieser ersten Auslegung als Rundstibe
mit dem Radius r angenommen. Somit ergibt sich ihr Flicheninhalt A aus:

A=m 72 (A.19)

Die zuldssige Knickspannung kann in Abhéngigkeit vom Schlankheitsgrad A des
Stabes nach Euler oder nach Tetmajer bestimmt werden [305, S. 77-78], [304,
S. 94]. Der Schlankheitsgrad ergibt sich aus der freien Knickldnge /; und dem
Tréagheitsradius i [305, S. 77]:

A=1/i. (A.20)

Die Ermittlung der freien Knickldnge basiert auf der Lagerung des Stabes. Bei
beidseitig gelenkiger Lagerung (gelenkig-gelenkig) entspricht die freie Knick-
ldnge der Stabldnge L. Bei einseitig fester Einspannung und einseitig gelenkiger
Lagerung (fest-gelenkig) ergibt sich die freie Knickldnge aus [305, S. 77]:

I =0,5-v2L. (A21)

Der Trigheitsradius i ldsst sich mit dem axialen Fldchentrigheitsmoment /,, und
dem Flidcheninhalt A, vgl. Gleichung (A.19), bestimmen:

i = /I.x/A. (A22)

Fiir einen Kreisquerschnitt betrdgt das axiale Flachentrigheitsmoment:
Ly = 1 (2r)*/64. (A.23)

Der Grenzschlankheitsgrad Ag e, ist ein materialabhéingiger Parameter der vom
Elastizititsmodul E und der Proportionalititsgrenze o, eines Werkstoffes abhin-
gig ist [304, S. 94-95]:

1/2

hgrenz = 7 (E/op) (A24)
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Fiir Aluminium EN AW-7075 mit einem Elastizititsmodul £ von 70.000 MPa,
einer Zugfestigkeit R,, von 570 MPa [307, E143], einer Dehngrenze R, > von
495 MPa [307, E143], und einer Proportionalititsgrenze o, von 195 MPa [305,
S. 78] resultiert somit ein Grenzschlankheitsgrad Agyen; von rund 60.

Ist der nach Gleichung (A.20) errechnete Schlankheitsgrad A grofer als der
Grenzschlankheitsgrad Agpep;, ist die zuldssige Knickspannung oy ,; nach Euler
zu berechnen, andernfalls muss sie nach Tetmajer berechnet werden [305, S. 77—
78].

Die elastische Knickspannung nach Euler berechnet sich aus dem Elastizitits-
modul E des verwendeten Materials und dem Schlankheitsgrad A zu [305, S. 78],
[304, S. 94-95]:

Ok, Euter = T2 E /A2 (A.25)

Die unelastische Knickspannung nach Tetmajer ldsst sich mit Hilfe der Dehn-
grenze R0 des verwendeten Materials sowie dem Schlankheitsgrad A und der
Grenzschlankheit Ag,¢,, ermitteln [302, S. 291]:

2
Ok,Tetmajer = Rp0,2[1 - ()‘/)\grenz) 1. (A26)

Zusitzlich sind zum Berechnen der zuldssigen Spannung Sicherheitsbeiwerte S
von 5,0 fiir die Knickung nach Euler [304, S. 94-95] und von 2,0 fiir die Knickung
nach Tetmajer erforderlich [302, S. 291]:

Ok,zul = 0k/S (A.27)

Einen Sonderfall stellen Schlankheitsgrade X dar, deren Wert kleiner als 20
ist. Hierbei tritt keine Knickung mehr auf und die Auslegung ist nur fiir
Druckfestigkeit durchzufiihren [302, S. 291].

Der Festigkeitsnachweis der Verbindungsstibe gegen Druck kann mit Hilfe
der zuldssigen Druckspannung op ; und der vorhandenen Druckspannung op
durchgefiihrt werden. Die vorhandene Spannung ergibt sich aus der wirkenden
Druckkraft F, beispielsweise der Vogelschlagkraft oder der Stromungsbelastung,
sowie der Querschnittsfliche A der Stibe, vgl. Gleichung (A.19):

op = F/A. (A.28)

Nach einem Vogelschlag sollten eine Inspektion und ggf. ein Wechsel der betrof-
fenen Komponenten durchgefiihrt werden. Demzufolge werden die Komponenten
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nur mit einem Lastwechsel belastet, weshalb die Auslegung gegen Vogelschlag-
lasten statisch erfolgen kann [304, S. 104]. Somit ergibt sich die zulédssige
Druckspannung op, ., aus der Zugfestigkeit R, und einem Sicherheitsbeiwert
gegen Bruch S von 2,0 [304, S. 112]:

op,zul = R /S. (A.29)

Dies ergibt eine zuldssige Druckspannung op ;,; von 285 MPa.

Fiir die Auslegung gegen die behordlich geforderte Vogelschlaglast von
2.144 kN ergeben sich fiir alle Stibe Schlankheitswerte die kleiner als 8 sind, vgl.
Tabelle A.7. Folglich ist nur der Festigkeitsnachweis gegen Druckbeanspruchung
zu fiihren. Dadurch ergibt sich fiir alle Verbindungsstébe ein erforderlicher Radius
von 35 mm, um ein Brechen der Stidbe zu verhindern. Stellstibe dieser Grofien-
ordnung fiihren zu einer erhdhten Masse und sind insbesondere im Lippenbereich
nicht in den Bauraum integrierbar.

In der Auslegung wird ein einzelner Verbindungsstab mit kreisformiger Quer-
schnittsfliche belastet, obwohl die Verbindungsstibe VS1 bis VS6 zweimal pro
Sektor ausgefiihrt werden und bei den Verbindungsstiben VS7/8 eine doppelte
Ausfiihrung eingeplant wird. Durch die Aufteilung der Last auf mehrere Stellstibe
konnte der erforderliche Bauraum anders aufgeteilt werden. Weiterhin kdnnten
die kreisformigen Stibe durch Rechteckprofile o. 4. ersetzt werden und so in den
Bauraum integriert werden. Allerdings dndert sich somit der Trigheitsradius und
dadurch auch der Schlankheitsgrad der Profile, wodurch eine Auslegung gegen
Tetmajer- bzw. Euler-Knicken erforderlich werden kann. Dies kann in der Folge
zu noch groBeren erforderlichen Querschnitten und mehr Masse fiihren. Eine wei-
tere Bauraumreduktion konnte zudem durch Verwendung von Stahl oder Titan
erreicht werden.

Auslegung der Verbindungsstidbe gegen Stromungslasten
Die auf die Segmente S1 bis S8 wirkendenden Stromungskrifte, die auf die
jeweiligen Verbindungsstibe iibertragen werden, gehen aus Tabelle A.1 hervor.
Die Auslegung erfolgt analog zu der bei Vogelschlag, sodass davon ausgegangen
wird, dass jeweils ein einzelner Verbindungsstab die Last tibertragen kann, die auf
das zugehorige Segment wirkt. Die Radien der Verbindungsstébe, die erforderlich
sind, um ein Knicken der Stibe durch die Strémungslasten zu verhindern, sind in
Tabelle A.8 aufgefiihrt.

Zusitzlich muss die Sicherheit im Vogelschlagfall nachgewiesen werden. Die
Sicherheit ist in einem ausreichenden Maf} gegeben, wenn die Wahrscheinlichkeit
von Todesfillen durch Vogelschlige kleiner als 10~ Ereignisse pro Flugstunde
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ist [34, AMC 25.1309]. Im Folgenden wird dafiir ein Vogelschlagfall analy-
siert, bei dem ein einzelnes Triebwerk betroffen ist. Dadurch entfillt das Risiko
fiir gefdhrliche Ereignisse, die durch bei mehreren Triebwerken ungeeignete
Einlassgeometrien erzeugt werden, vgl. Kazula et al. [298].

Somit verbleibt der Verlust eines Einlasssegmentes bei Versagen der Verbin-
dungsstibe und Gelenkbolzen zwischen den Segmenten als zu untersuchende
Gefahr im Vogelschlagfall. Der Verlust eines Segmentes kann eine Beschi-
digung anderer Komponenten des Flugzeugs zur Folge haben und somit ein
geféhrliches Ereignis hervorrufen. Mit Hilfe der folgenden Annahmen kann rech-
nerisch gezeigt werden, dass die Wahrscheinlichkeit P(G) von Todesfillen durch
Vogelschldge auf das variable Einlasssystem akzeptabel ist:

P(G) =1 Vogelschlag/ 2000 Flugstunden
- 0,07 Anteil schadenverursachender Vogelschlige
- 0,25 Wahrscheinlichkeit eines Einlasstreffers
- 0,33 Wahrscheinlichkeit eines Aullensegmenttreffers
- 0,25 Wahrscheinlichkeit eines Aullensegmentverlustes
- 0,25 Wahrscheinlichkeit, dass Segment nach aullen abfdllt
- 0,10 Wahrscheinlichkeit, dass Segment ein Leitwerk trifft
- 0,05 Wahrscheinlichkeit eines signifikanten Leitwerkschadens
<9,0-10710,
(A.30)

Statistisch tritt ein Vogelschlag alle 2000 Fliige auf [376]. Eine durchschnittliche
Flugdauer von einer Stunde pro Flug kann bei innereuropéischen Fliigen als kon-
servative Annahme angesehen werden. Im Vogelschlagfall verursachen 93 % der
in der FAA-Datenbank (Federal Aviation Administration) erfassten Vogelschlige
keinen Schaden, da die Vogel beispielsweise zu klein sind [309, S. 4]. Nur 2 %
der Vogelschlidge haben einen betrichtlichen Schaden zur Folge [309, S. 4]. Dies
ist auch auf den Bereich verhdltnisméfBig geringer Geschwindigkeiten zwischen
36 m/s und 144 m/s zuriickzufiihren, in dem 95 % der Vogelschlidge stattfinden
[309, S. 20]. Die Wahrscheinlichkeit, dass der Einlass getroffen wird, liegt laut
Krupka [368] bei 23,3 % und wird aufgrund der relativ geringen Stichprobengrofie
auf 25 % erhoht.

Ungefihr 90 % der Vogelschlidge finden in Hohen unterhalb von 1000 m statt
[309, S. 18]. Dies entspricht dem Hohenbereich, in dem die Unterschallgeometrie
eingestellt ist. Da dies sowohl den Start und Steigflug sowie den Sinkflug und die
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Landung beinhalten kann, kann keine zuverldssige Aussage iiber die Fangstrom-
rohre in dieser Hohe getroffen werden. Weiterhin halten sich die Haufigkeiten der
gemeldeten Vogelschlagfille fiir besagte Flugphasen die Waage [309, S. 22-23].
Somit wird davon ausgegangen, dass sich die Vogelschldge gleichméBig auf die
Innen- und Auflenseite des Einlasses sowie den Stellring R verteilen. Hierbei ist
ein Aufprall auf den Stellring unkritisch, vgl. Anhang A.6.2.

Die ausgehende Gefahr von Vogelschligen an der Innenseite des Einlasses ist
akzeptabel. Im Bereich der Einlasslippe (Segmente S2 und S4) konnten durch
den Aufprall auch mehrere Einlasssegmente verloren gehen. Diese wiirden das
Fan- und Verdichtersystem treffen und konnten signifikante Triebwerksschidden
verursachen und auch zum Triebwerksausfall fithren. Jedoch wiirden sich daraus
keine gefihrlichen Folgen ergeben diirfen, was im Rahmen der Triebwerksent-
wicklung nachzuweisen ist. Im Bereich des Diffusors (Segmente S2 und S4)
wiirden der Aufprallwinkel und die relative Aufprallgeschwindigkeit so gering
werden, dass der Vogel wahrscheinlich an der Geometrie abprallen wiirde, ohne
groBeren Schaden zu verursachen [309, S. 170].

Am gefihrlichsten sind Vogelschlidge auf der AuBenseite des Einlasses, da
diese nach auBen abfallen konnen und somit sicherheitskritische Strukturen,
wie beispielsweise das Leitwerk, treffen konnen. Der Verlust eines Segmentes
oder einer Gruppe von Segmenten kann eintreten, wenn die zugehorigen Ver-
bindungsstibe oder Gelenkverbindungen sowie die Gelenkverbindungen zu den
anschlieBenden Segmenten versagen. Fiir diesen Fall kann das Segment nach
auBlen oder ins Innere des Einlasses abfallen. Aufgrund der Geometrie der Ein-
lassauBenseite, des zu erwartenden Aufprallwinkels und der Uberlappung der
Segmente ist dies verhidltnismédfig unwahrscheinlich.

Am wahrscheinlichsten sind Treffer im vorderen Bereich der AuBenseite des
Einlasses (Segmente S7 und S5). Der zu erwartende Schaden durch den Ver-
lust einzelner vorderer Segmente S5 oder S7 wire aufgrund der geringen Masse
der Komponenten von weniger als 0,2 kg, vgl. Tabelle 4.20, wahrscheinlich
gering. Diese Annahme geht aus der Tatsache hervor, dass das Leitwerk gegen
Vogelschlag mit teils bis zu 4 kg schweren Exemplaren ausgelegt wird [372].
Zu beachten ist jedoch der Dichteunterschied zwischen Vogeln und Segmen-
ten und das damit verbundene verdnderte Kollisionsverhalten, weshalb fiir einen
abschlieenden Sicherheitsnachweis Versuche erforderlich sind.

Auch die Segmente S1 und S3 an der AuBlenseite konnen von einem Vogel
getroffen werden. Aufgrund des voraussichtlichen Aufprallwinkels wiirde der
Vogel hierbei wahrscheinlich vom Einlass abprallen [309, S. 170]. Weiterhin ist
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nicht davon auszugehen, dass der Vogel mit seiner maximalen Fluggeschwindig-
keit seitlich mit der Gondel kollidieren wird. Somit wiren die fiir diesen Fall zu
erwartenden Belastungen und Schéden relativ gering und folglich akzeptabel.

Gefihrlich wire demzufolge erst der Verlust mehrerer zusammenhéingender
Segmente, die nach auflen abfallen und dabei eine sicherheitskritische Struk-
tur, zum Beispiel ein Leitwerk, treffen und signifikant beschddigen. Aufler Acht
gelassen wird dabei die Flugphase, in der der Schaden eintritt, und welche
Reaktionsmoglichkeiten dem Piloten verbleiben. Gleichung (A.30) zeigt, dass
das Sicherheitsrisiko durch Segmentverlust im Vogelschlagfall akzeptabel wire.
Jedoch basiert dieses Ergebnis auf zahlreichen Annahmen, weshalb das besagte
Risiko konstruktiv reduziert werden sollte.

Durch unabhingige Redundanz kann das Risiko des Abfallens von Teilen
verringert werden. Somit wird die Storung der Stromung nach einem Vogel-
schlag reduziert und die Gefahr fiir Beschddigungen an anderen Komponenten des
Fluggerits umgangen. Dies wird erreicht, indem die Segmentverbindungen unter-
einander sowie mit dem statischen Einlass und dem Stellring redundant ausgefiihrt
werden. Beispielsweise konnen zugfeste Seile zwischen den besagten Kompo-
nenten verbaut werden. Diese Seile wiren im regulidren Betrieb unbelastet. Nach
einem Vogelschlag, bei dem einzelne Gelenkbolzen oder Verbindungsstibe bre-
chen, iibernehmen besagte Seile die Funktion des Haltens der entsprechenden
Segmente.

Folglich werden die Verbindungsstibe gegen die Stromungslasten ausgelegt
und fiir den Fall des Vogelschlags redundant durch einen Seilmechanismus
abgesichert.

A.6.5 Gelenkbolzen

Im variablen Einlasskonzept existieren drei Anwendungen von Bolzenverbindun-
gen zur Realisierung von Gelenken:

e zwischen einzelnen Segmenten eines Sektors BS13/24/35/46/57/68 sowie
zwischen Segmenten und statischer Gondel BSG1/2,

e zwischen Segmenten und zugehdrigen Verbindungsstiben BSV1 bis BSV6 und

e zwischen Verbindungsstiben und Stellring BRV1 bis BRVS.

Auf die Bolzenverbindungen wirken im reguldren Betrieb die Stromungslasten,
vgl. Anhang A.1.2, sowie ggf. vom Aktor iibertragene Belastungen. Ein Auslegen
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der Bolzenverbindungen gegen Vogelschlaglasten ist aufgrund des eingeschriank-
ten Bauraums nicht moglich, da ein iiberschlidgig berechneter Bolzendurchmesser
dp von mehr als 200 mm erforderlich wire, um einer Vogelschlaglast Fy,ge; von
2144 kN standzuhalten [302, S. 305-309]. Deshalb wird bei den Gelenkbolzen
der gleiche konstruktive Losungsansatz verfolgt wie bei den Verbindungsstiben
in Anhang A.6.4. Im Vogelschlagfall wird ein unkontrolliertes Verlieren gro-
Berer Komponenten vermieden, indem die Segmente untereinander redundant,
beispielsweise mittels eines Seils, verbunden sind.

In Abbildung A.39 ist der allgemeine Aufbau einer Bolzenverbindung darge-
stellt.

Gelenkbolzenverbindung

Gabelarm Gabelarm Gabelarm

Stange

l FNenn

Abbildung A.39 Aufbau einer Bolzenverbindung

Fiir die tiberschldgige konservative Bestimmung des erforderlichen Bolzen-
durchmessers dj bei einer wirkenden Stangenkraft F,,.,, sind der Einspannfaktor
k, der Anwendungsfaktor fiir Stoe K, sowie die zuldssige Biegespannung im
Bolzen oy erforderlich [302, S. 308]:

dp ~ k- vKa- Frenn/0b,zul - (A3D)

Der Einspannfaktor k ist abhingig vom Einbaufall des Bolzens sowie von der
Einsatzart [302, S. 308]. Bis auf bei den Bolzen BRV7 und BRVS8 wird bei allen
Bolzen eine UbermaBpassung in der Gabel als Einbaufall gewihlt. Die Bolzen
realisieren ein Gelenk, weshalb der Wert fiir den Einspannfaktor £ 1,1 annimmt
[302, S. 306-308]. Bei den Bolzen BRV7 und BRVS ist eine UbermaBpassung in
der Stange vorgesehen, um ein Gleiten des Bolzens im Stellring R, der gleichzeitig
als Gabel fungiert, zu ermdglichen. Durch das Abgleiten des Bolzens wird ein
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Gleitlager realisiert, weshalb fiir den Einspannfaktor k£ der Wert 1,2 zu wihlen ist
[302, S. 306-308].

Dem Anwendungsfaktor fiir Stole K, kann aufgrund der relativ gleichmifBigen
Umstromung sowie des gleichméBigen Elektroantriebs der Wert 1 zugewiesen
werden [302, TB 3-5].

Die zuldssige Biegespannung im Bolzen o}, ;;,; kann fiir die wechselnde Belas-
tung bei Verwendung eines nicht gehirteten Normbolzens aus Stahl S275JR mit
einer Zugfestigkeit R, von 400 MPa bestimmt werden aus [302, S. 308]:

Opout = 0,15 Ryy. (A.32)

Der Durchmesser der Augen bzw. Naben der Stange und Gabeln konnen aus dem
Bolzendurchmesser ermittelt werden [302, S. 308]:

dy =2,5-dp. (A.33)
Die erforderliche Bolzenlidnge [, ergibt sich aus der Stangenbreite #; und den
beiden Gabeldsten mit einer jeweiligen Breite von #,.

Bei den Bolzen BRV7 und BRV8 ist in der Gabel eine Spielpassung umgesetzt.
Diese ermdglicht ein Gleiten der Bolzens der Segmente S7 und S8 innerhalb
der Schienen des Stellrings. Somit ist die Stangenbreite zu berechnen mit [302,
S. 308]:

ty =1-dp. (A.34)

Fiir die Breite der Gabeléste gilt [302, S. 308]:

tg =0,6-dp. (A.35)

Bei den restlichen Bolzen herrscht in der Gabel eine UbermaBpassung, die ein
Gleiten verhindert. Die Breite der Gabeliste ergibt sich hierbei aus [302, S. 308]:

tg =0,5-dp. (A.36)
Die Breite der gleitenden Stange kann berechnet werden aus [302, S. 308]:

ty = 1,6 - dp. (A.37)
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Die Auslegung der Bolzenverbindungen erfolgt derart, dass ein einzelner Bol-
zen die Stromungskraft, die auf das zugehorige Segment wirkt, iibertragen kann.
Aus Sicherheitsgriinden und zur Vereinfachung der Montage wurde kein Bol-
zendurchmesser kleiner als 4 mm gewihlt. Die errechneten Bolzendurchmesser
im Lippenbereich sind bis zu 1,2 mm klein. Dies kompensiert teilweise die ver-
einfachte Annahme, dass nur die Stromungslasten des zugehorigen Segments und
nicht aller in der Nihe befindlichen Segmente von einem Bolzen aufnehmbar sein
miissen. Zudem sollten alle Bolzen zwei Mal pro 15°-Segment integriert werden.

Die erforderlichen Dimensionen der Bolzenverbindungen des variablen Sys-
tems gehen aus Tabelle A.9 hervor.

Beim Werkstoff der Augen der Bolzenverbindung wird ebenfalls von
Stahl S275JR ausgegangen. Dies impliziert, dass die Augen an die Segmente
aus Aluminium EN AW-2024 und den Stellring aus Aluminium EN AW-7075
gefiigt werden miissen. Beispielsweise konnte dies durch Schweiflen erfolgen.
Dabei ist die teilweise schlechte Schweiflbarkeit dieser Materialien zu beachten.
Folglich ist in einer nidchsten Auslegungsphase die Umsetzbarkeit dieser Verbin-
dung zu priifen. Sollten die Augen bei den Segmenten und dem Stellring aus
Aluminium gefertigt werden miissen, wiirden die erforderlichen Dimensionen
der Verbindungen wahrscheinlich grofer ausfallen miissen, um die auftretenden
Lasten aufzunehmen.

In einer weiteren Iteration der Auslegung sollte zudem eine vollstindige Aus-
legung der Bolzenverbindung erfolgen, vgl. Wittel et al. [302, S. 308-314].
Weiterhin sollte zur VerschleiBminimierung eine diinne Gleitbeschichtung aus
Festschmierstoffen, wie Grafit oder Polytetrafluorethylen, in Erwidgung gezogen
werden.
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A.6.6 Aktorik

Die Bewegung wird durch sechs iiber den Umfang verteilte elektromotorisch
angetriebene Kugelgewindetriebe erzeugt, vgl. Abschnitt 4.5.1. Dabei haben die
Gewindetriebe einen Stellweg von 50 mm umzusetzen, wobei die Stellzeit ver-
nachldssigbar ist. Dies wirkt sich positiv auf die erforderliche Spindelsteigung
und Genauigkeit des Gewindetriebs sowie die erforderliche Motorleistung und
somit auf den erforderlichen Bauraum aus.

Die Auslegung der Gewindetriebe erfolgt gegen die axiale Stromungslast. Die
axial auf die Aktorik wirkende Stromungslast betrigt —1,6 kN im Unterschall-
fall und 2,6 kN im Uberschallbetrieb, vgl. Anhang A.1.2. Somit wirkt bei einem
Sicherheitsfaktor von 1,5 eine Kraft von 650 N pro Gewindetrieb. Durch diesen
Sicherheitsfaktor wird eine gewisse Trigheit und wirkende Reibungskrifte inner-
halb des variablen Einlasssystems berticksichtigt. Die real auftretenden Lasten
sind zudem geringer, da Anteile der Axiallast direkt in den statischen Teil des
Einlasses iibertragen werden. Jedoch konnen durch diese konservative Annahme
auch geringfiigige Abweichungen durch Mandverlasten, Boen und abweichende
Anstellwinkel kompensiert werden. Eine Knicklastauslegung gegen Vogelschlag
konnte zusitzlich erfolgen, konnte dabei jedoch die Masse und den erforderlichen
Bauraum des Aktorsystems erhohen.

Der Steuerungs- und Automatisierungstechnikhersteller Festo bietet fiir Umge-
bungstemperaturen von —50 °C bis 100 °C und einen Stellweg von 50 mm
Elektrozylinder mit Kugelgewindetrieb und integriertem Motor der Baureihe
EPCO-40-50-5P-ST-E an [361]. Diese erlauben bei einer Masse von weniger als
3 kg und Spindeldurchmesser von 12 mm eine axiale Vorschubkraft von 650 N
[361]. Die dulleren Abmessungen betragen 55 mm x 55 mm x 385 mm.

Zusitzlich sind Ausfithrungen mit hohem Korrosionsschutz sowie Schutz
gegen Staub und Strahlwasser durch die Schutzklasse IP65 (International Pro-
tection) moglich.

Bei Verwendung der zugehorigen Motorsteuerung CMMO-ST-C5-1-DIOP
sollte deren Positionierung im weiteren Verlauf festgelegt werden. Eine Integra-
tion in den verfiigbaren Bauraum innerhalb des Einlasses wire hierbei moglich.

Die Erforderlichkeit eines unabhidngigen Bremssystems auf einem oder mehre-
ren Gewindetrieben sollte in einer spiteren Entwicklungsphase untersucht werden
und dieses Bremssystem ggf. ausgelegt werden. Alternativ bietet Festo auch die
serienmifige Integration eines Bremssystems in den Elektrozylinder an.
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A.7  Technische Darstellungen des Konzepts

Die nachfolgenden technischen Baugruppenzeichnungen geben einen malstabs-
getreuen Uberblick iiber die Komponenten des vorgestellten Konzepts.

Um die Ubersichtlichkeit zu erhdhen, entsprechen die verwendeten Schriftfel-
der und Stiicklisten nicht den zugehdrigen Normen. Die Verwendung des nach
DIN EN ISO 7200 festgelegten Schriftfelds wiirde eine maschinelle Datenverar-
beitung unterstiitzen und sollte von groBeren Unternehmen des Maschinenbaus
angewendet werden [377, S. 147], [378, S. 72], [379, S. 151-152]. Jedoch sind
darin enthaltene Angaben iiber verantwortliche Abteilungen, genehmigende Per-
sonen, Dokumentenstatus etc. fiir eine akademische Studie nicht von Relevanz
oder wiirden leer stehen. An Stelle dieser Daten wurden optionale Angaben {iber
Projektionsmethode, Maf3stab, Allgemeintoleranzen und Format ergénzt.

Stiicklisten konnen nach DIN EN ISO216 oder DIN6771-2 ausgefiihrt werden
[377, S. 148], [378, S. 72], [379, S. 155-156]. Genormte Stiicklisten enthalten
zusitzliche Angaben iiber Sachnummern, Norm- und Kurzbeschreibungen und
Bemerkungen, die fiir die dargestellten Teile nicht erforderlich sind. Zudem wur-
den aus Griinden der Ubersichtlichkeit alle verwendeten Bolzen in der Stiickliste
zusammengefasst. Vollstindige Auflistungen der Gelenkbolzen konnen der Bau-
teilliste in Tabelle 4.18 und der Auflistung der Komponentenabmessungen in
Tabelle 4.20 entnommen werden (Abbildung A.40, A.41 und A.42).
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Abbildung A.41 Konzept in Uberschall-Konfiguration
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Abbildung A.42 Konzept wihrend Ubergangsphase
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